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RESUME

L’évolution des techniques informatiques a permis de dynamiser les recherches dans
plusieurs domaines dont notamment la conception assistée par ordinateur. Cette
étude s’inscrit dans ’avancée des méthodes de conception numérique en ingénierie,
plus particuliérement dans le domaine aérospatial. La modélisation géométrique &
base de NURBS a été appliquée avec succés & la génération d’aile d’avion pour les
besoins de 1'optimisation aérodynamique et prenant en compte un certain nombre
de contraintes manufacturiéres. Le but de construire une représentation géomé-
trique lisse, comprenant un nombre restreint de paramétres, a été respecté. Ainsi,
une aile d’avion sous forme de surfaces réglées en son bord d’attaque et ses volets
et sous forme de surfaces courbes approchant les propriétés locales de courbes co-
niques en ses parties centrales, est décrite par 130 points de controle et 15 variables
de design géométriques. La représentation tridimensionnelle de 'aile a fait appel &
des techniques d’investigation de surface afin d’en juger convenablement la qualité
visuelle et repérer toutes inversions de signe de la courbure dans les deux directions
de paramétrisation u et v. La cartographie en couleur de la courbure de Gauss s’est
alors révélé adaptée a la visualisation. L’automatisation de la construction de Iaile
a nécessité de recourir 4 une méthode d’optimisation heuristique, le recuit simulé.
La convergence rapide des solutions obtenues est venu confirmer le regain d’inté-
rét que suscite le recuit simulé dans les problémes d’iilgénierie. La robustesse de
ce modéle géométrique de I'aile d’avion a été testée avec succés sur un probléme
académique de design inverse. Les résultats obtenus laissent présager de multiples
applications possibles, allant de I’extension & la représentation géométrique d’un
avion au complet & 'imbrication d’autres disciplines propres & un cycle de concep-

tion préliminaire en design aéronautique.
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ABSTRACT

The constant evolution of the computer science gives rise to many research areas
especially in computer aided design. This study is part of the advancement of the
numerical methods in engineering computer aided design, specifically in aerospace
science. The geometric modeling based on NURBS has been applied successfully
to generate a parametric wing surface for aerodynamic design while satisfying
manufacturing constraints. The goal of providing a smooth geometry described
with few parameters has been achieved. In that case, a wing design including ruled
surfaces at the leading edge slat and at the flap, and, curved central surfaces with
intrinsic geometric property coming from conic curves, necessitates 130 control
points and 15 geometric design variables. The 3D character of the wing need to be
analyzed by techniques of investigation of surfaces in order to judge conveniently
the visual aspect and detect any sign inversion in both directions of parametrization
u and v. Color mapping of the Gaussian curvature appears to be a very effective
tools in visualization. The automation of the construction has been attained using
an heuristic optimization algorithm, simulated annealing. The relative high speed of
convergence to the solutions confirms its practical interest in engineering problems
nowadays. The robustness of the geometric model has been tested successfully with
an academic inverse design problem. The results obtained allow to foresee multiple
possible applications from an extension to a complete geometric description of
an airplane to the interaction with others disciplines belonging to a preliminary

aeronautical design process.
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INTRODUCTION

0.1 Evolution historique du design en aéronautique

Depuis le tout début de Vaviation jusqu’au milieu du XXéme siécle, la conception
d’avions tant civils que militaires était un art ot excellaient des ingénieurs aux mul-
tiples compétences. Leur expérience personnelle appuyées par le savoir des sciences
aéronautiques de I’époque leur permettaient de juger efﬁcacement des faiblesses ou
des atouts d’un modéle de conception. Il était ainsi possible d’établir par presque
une seule personne des modéles préliminaires rencontrant toutes les exigences for-
mulées pour un type d’avion donné. Se succédaient alors des équipes spécialisées en
structure, aérodynamique et en performance pour raffiner le modéle initial. Cepen-
dant, aprés la seconde guerre mondiale, avec I'imbrication de technologies de plus en
'plus complexe, I'expertise multidisciplinaire s’est retrouvée dans des départements
d’études avancées conceptuelles et on a vu apparaitre des équipes spécialisées dans
tel ou tel domaine. De plus I’émergence sans cesse croissante d’avions plus cotliteux
aux caractéristiques disparates diversifiait tant les modéles de conception qu'il de-
venait difficile d’en acquérir de 'expérience par un seul individu. Puis I’avénement
des moteurs a réaction permettant des vols a hautes vitesses rendit obsoléte un
grand nombre d’analyses et de méthodes de conception jusque 14 épargnées par
les progrés techniques. Au fur et & mesure que chaque discipline invoquée dans un
processus de design aéronautique se complexifiait, il devint important de résoudre
chronologiquement par des méthodes efficaces les problémes propres & chacune de

ces disciplines.

L’une d’entre ces disciplines, autour de laquelle la présente recherche s’articule, est

le mode de représentation géométrique. Les concepts et les outils mathématiques



mis en jeu dans cette derniére discipline conjointement aux récents développements
informatiques appartiennent & ce qu’on appelle communément aujourd’hui concep-
tion assistée par ordinateur (CAO ou en utilisant les abréviations anglaises CAD
pour Computer Aided Design ou encore CAGD pour Computer Aided Geometric
Design). L’automatisation de la construction des surfaces de représentation aux ca-
ractéristiques optimales tant du point de vue aérodynamique que structurel, pour
ne citer que deux disciplines en interaction directe avec les paramétres de controle
de la géométrie, est étroitement lié & 'implantation des différentes contraintes géo-
métriques nécessaires. Avant 1'ére informatique, I'approche couramment utilisée
en modélisation géométrique relevait de la géométrie descriptive. Une surface se
définissait par une série de courbes planes adjoignant quelques lignes directrices,
informations suffisantes & la construction de patrons ou de maquettes. La manufac-
turabilité de telles surfaces dépendaient de I’habileté des fraiseuses de reproduction
a retracer toutes les informations géométriques contenues dans la maquette. Alafin
des années 50, "automatisation des machines de fraisage permit d’extraire numéri-
quement les informations géométriques. Le probléme de manufacturabilité fut ainsi
transporté & la modélisation mathématique de formes géométriques. Les années
60 (Bézier (1972)) ont alors été caractérisées par la mise en équation mathéma-
tique des formes géométriques plus spécifiquement dénommées, dans la littérature,
les surfaces gauches ou de dénomination anglaise Free Form shapes. Toutes les
techniques développées alors, jusqu’aux plus récentes aujourd’hui, s’appuient sur
une discrétisation de la géométrie. Une série de points extraite soit d’un modeéle
physique, soit de diagrammes décrivant les principales propriétés géométriques, est
employée afin de construire le modéle mathématique. De toutes les descriptions
mathématiques disponibles & ce jour, les NURBS acronyme de Non-Uniform
Rationnal B-Splines, ont montré leurs avantages tant au niveau de la plura-

lité des courbes et des surfaces possibles d’étre engendrées, qu’au niveau de leur



grande souplesse d’utilisation. Elles sont ainsi devenues un standard d’échanges

d’informations et de modélisation géométrique.

0.2 Objectifs

L’objectif de ce travail est de développer une méthodologie pour satisfaire les exi-
gences de fabrication d’une aile d’avion tout en améliorant ses performances aéro-
dynamiques. Les contraintes de fabrication se résument en la représentation d’une
surface tridimensionnelle comprenant des parties réglées correspondant au bord
d’attaque et au bord de fuite, et, une partie centrale s’approchant de conique dans
le sens de I'envergure. La condition de continuité C*? est exigée par les dépar-
tements d’aérodynamique et de manufacture. Le nombre de paramétres lié a la
description géométrique de l'aile d’avion doit étre maintenue aussi minime que
possible. Une centaine de paramétres décrivant 'extrados de 'aile est jugée ac-
ceptable par le département d’aérodynamique de Bombardier Aéronautique. Cette
derniére contrainte est primordiale afin de réduire le temps de calcul dans un cycle
de design préliminaire. L’automatisation d’un tel cycle de design fait appel a des
techniques d’optimisation dont le cotit en temps de calcul machine croit fortement
avec le nombre de paramétres ou de variables de design. Le choix du mode de
représentation NURBS a été motivé par les résultats obtenus en optimisation aéro-
dynamique de profils d’aile en 2D. Une revue de la littérature pertinente a permis
de conforter le choix d’un tel mode de représentation géométrique. Il est proposé
dans cette étude d’appliquer les plus récents développements en la matiére aux fins
d’optimisation aérodynamique des ailes d’avions. Il est au préalable nécessaire de

se familiariser avec tous les concepts et la terminologie employés.



0.3 Organisation de ce document

Le projet proposé est donc consacré & la modélisation géométrique d’ailes d’avions
avec contraintes aux fins d’optimisation aérodynamique. L’utilisation efficace des
diverses algorithmes en modélisation géométrique et Pimbrication de ceux-ci dans
une boucle d’optimisation aérodynamique constituent 1'essence de ce travail. L’ex-
posé qui s’en suit est organisé de la fagon suivante. Le chapitre 1 porte sur une
présentation de certaines difficultés rencontrées dans la conception aérodynamique
d’aile d’avion. L’emphase sera portée sur la difficulté & obtenir des performances
aérodynamiques optimales & partir des propriétés intrinséques de I’écoulement com-
pressible d’air autour de profils d’aile. La nécessité de maitriser la modélisation géo-
métrique y apparait. Au chapitre 2 une revue bibliographique ainsi qu’un historique
des méthodes de modélisation géométrique est exposé. L’avénement des NURBS
comme outil standard de modélisation en CA O y est discuté. La visualisation et les
critéres choisis pour décider de la qualité d’une représéntation géométrique d'une
surface quelconque sont exposés au chapitre 3. Le chapitre 4 constitue une étape
importante de ce travail : on y décrit le tout début du cycle de design qui consiste
en la construction d’une aile d’avion aux contraintes géométriques imposées. Cette
section introduit de maniére plus rigoureuse 'axe central de cette recherche a sa-
voir la modélisation géométrique & 'aide des NURBS des ailes d’avions ainsi que
les domaines de recherche qui y sont impliqués tel que décrit au chapitre 5. La
manufacturabilité des ailes d’avion se raméne & un probléme d’optimisation. L’in-
troduction de cette nouvelle discipline y est décrite ainsi que quelques exemples
pertinents d’utilisation. La formulation de l'interaction entre I'aérodynamique et
la modélisation géométrique a base de NURBS, fait appel aux outils de 'optimisa-
tion multi-objectif. Une formulation en un probléme d’optimisation multi-objectif

a permis d’obtenir les meilleurs résultats, présentés au chapitre 6.



CHAPITRE 1

CONCEPTS ET MODELISATION EN AERONAUTIQUE

1.1 Etapes d’un processus de design en aéronautique

Un processus de design en aéronautique se décotnpose habituellement en trois
phases : le projet de conception (conceptual design), I'avant projet (preliminary
design) et la phase de conception détaillée (final detailed conception). La premiére
phase définit la mission & atteindre en termes d’exigences commerciales tradition-
nelles et détermine une premiére configuration ol des estimations de taille, de
volume et de performances sont calculées. Dans la seconde phase, la forme aéro-
dynamique et les éléments structuraux sont modélisés 4 des fins de calculs de per-
formances poussés. C’est lors de ces deux premiéres étapes qu’intervient le design
aérodynamique. Les surfaces aérodynamiques externes doivent alors étre finalisées.
Il est par ailleurs souhaitable que la définition finale des surfaces aérodynamiques
externes interviennent le plus tét possible afin de réduire les cotit de développement.
Toute modification ultérieure s’avére extrémement onéreuse en raison du cofit élevé
de développement lié 4 ces deux premiéres étapes du design et dd & leur impact
majeur sur toutes les autres disciplines. La derniére phase consiste en la définition
compléte des éléments structuraux dans les moindres détails incluant le tableau
de bord, les systémes de controle, les systémes électriques et hydrauliques, le train
d’atterrissage etc. ... Les méthodes de design aérodynamiques utilisent et contri-
buent au développement des techniques de résolution des écoulements en CFD. Ces
techniques comprennent la modélisation physique des écoulements, la modélisation

géomeétrique et les algorithmes de génération de maillage. Un tel processus de design



a pour but d’optimiser les performances aérodynamiques pour différentes configu-

rations de vol. Une illustration d’un tel processus de design est montré sur la figure

1.1. Le nombre de variations possibles dans le design est trop grand pour en per-

mettre une évaluation exhaustive et il est actuellement impossible qu'une solution

globale optimale puisse étre atteinte sans 1'utilisation de procédures automatiques

d’optimisation. Il y a un besoin grandissant de méthodes d’optimisations multidis-

ciplinaires (MDO) et ceux-ci ne pourraient étre efficaces qu’avec des modéles de

haute fidélité dans chaque discipline.

Design préliminaire

l —
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e
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!

[

Génération de maillage

I Analyse CFD |
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FIGURE 1.1 Processus de design aérodynamique



1.2 Calculs des performances aérodynamiques

L’évaluation des performances aérodynamiques est obtenue pour différentes confi-
gurations de 'aile, de I'aile et du fuselage, de Iaile et de la nacelle et de I'ensemble
aile-fuselage-nacelle. Les évaluations portent sur différents points du design de ’en-
veloppe de vol (flight enveloppe) tels le point de croisiére nominal(nominal cruise
point), point de croisiére & haute-basse portance, point de montée optimale (climb
condition), les points de limite de ballottements ou tremblements (buffet condition
et flutter). Les premiers estimés des charges aérodynamiques permettent le design
des premiers éléments structuraux qui & leur tour fournissent un premier estimé
du poids. La trainée peut alors étre minimisée & un nombre de Mach et coefficient
de portance donnés, dans une vue de plan fixé, pour un minimum d’épaisseur des
sections de l'aile comme contrainte afin de respecter les exigences relatives au vo-
lume de carburant et au poids de la structure. Les estimations de performances
sont primordiales dans les conditions de vol d’un avion commerciale. Par exemple,
le coefficient de trainée d’un long courrier, comme le boeing 747, est de 'ordre de
0.0275 dépendant du coefficient de portance qui est de 'ordre de 0.5. L’erreur doit
étre de l'ordre de :i:%%. Le coefficient de trainée doit alors étre prédit avec une

précision £0.0001.

1.3 Physique de I’écoulement de P’air autour d’une aile d’avion

Au contraire des écoulements des liquides ou des gaz & basse vitesse, les effets de
compressibilité de 'air autour d’une aile d’avion sont prépondérants. La théorie de
la mécanique des fluides compressibles permet de décrire les phénoménes régissant
de tels écoulements. Lorsque les effets de la viscosité et de la conduction thermique

sont important, on parle alors d’écoulement visqueux. Ces écoulements s’accom-



pagnent d’effets dissipatifs modifiant ’entropie le long des lignes de courant et sont
prédominants dans les régions a larges gradients de vitesse et de température. Dans
le cas ot les effets de la viscosité, de la conduction thermique et de la diffusion de
masse sont négligeable, on parle alors d’écoulement non-visqueux. Les régions en

dehors de la couche limite au contact de la surface de I'aile en sont des exemples.

Le calcul de la distribution de pression ainsi que la portance peuvent s’obtenir
dans plusieurs cas avec suffisamment de précision avec I'hypothése d’un écoulement
compressible non-visqueux. La composante de la trainée de pression paralléle a la
vitesse d’écoulement & Vinfini V, ainsi que la force de trainée de surface nécessite
par contre de tenir compte des effets visqueux. La trainée de pression devient
non-négligeable lors du décollement de la couche limite bien que la seule présence
de I'onde de choc crée sans tenir compte des effets visqueux une composante de
trainée appelée trainée d’onde due a la seule augmentation brusque de la pression,
_et aussi de 'entropie, au travers de celle-ci.La force de trainée de surface dérive de

la répartition de la force de cisaillement 4 la surface de l'aile.

On distingue essentiellement quatre régimes d’écoulement : subsonique (M < 1),
transsonique (M, ~ 1), supersonique (My, > 1) et hypersonique (M >> 1). My,
est le nombre de Mach & l'infini, rapport de la vitesse d’écoulement & la vitesse
du son a l'infini. Particuliérement, le régime d’écoulement transsonique, caractérisé
par un nombre de Mach infini M, compris entre 0.8 et 0.9, est souvent rencontré en
vol de croisiére & haute altitude des vols commerciaux dont font partie les appareils

de Bombardier Aéronautique.



1.4 Caractéristiques de I’écoulement transsonique

Lorsque le nombre de Mach & linfini M, s’approche de l'unité, il se crée sur
I’extrados de 1’aile une poche supersonique. Cette poche se termine par une onde
de choc ot les propriétés de I'écoulement subissent de larges variations de fagon
discontinues. Lorsque le nombre de Mach & Pinfini M,, excéde 'unité, 'onde de
choc se déplace vers le bord de fuite et une seconde 'onde de choc apparait a I’avant.

Les deux configurations sont illustrées sur la figure 1.2.

Le régime transsonique ne se met véritablement en place que lorsque le nombre de
Mach critique M,, est atteint, le nombre de Mach critique M, correspondant a un
nombre de Mach sonique sur une ligne de points de plus basse pression sur laile.
Le nombre de Mach critique M., permet d’identifier pour un profil d’aile la valeur
maximale du nombre de Mach & l'infini M., avant que n’apparaisse la formation
de régions supersoniques entrainant la création d’onde de choc. La force de trainée
(drag force) augmente alors de maniére rapide. L’épaisseur des profils d’aile joue
alors un role important : plus un profil est épais plus le nombre de Mach critique
est bas, réduisant les performances de vitesse. Des ﬁombres de Mach M, élevés

sont donc recherchés.

1.5 Modélisation mathématique des écoulements compressibles

Les équations de conservation de la masse, de la quantité de mouvement et de
’énergie, auxquelles on adjoint I’équation d’état des gaz parfaits et la relation
thermodynamique de I'énergie interne, permettent de tenir compte des principaux
phénoménes physiques mis en jeu lors de I'analyse des écoulements compressibles

non-visqueux. En négligeant la gravité et en supposant un écoulement adiabatique,



10

onde de choc

0.8<Moo<1.0 \\——/

V

(a) Nombre de Mach My, < 1.0

onde de choc & ’avant onde de choc & ’arriére

M>1

2\ .

T.0< Moo <1.2

(b) Nombre de Mach M, > 1.0

FIGURE 1.2 Illustration de 1’écoulement transsonique

on aboutit aux équations d’Euler. La non-linéarité de ce systéme d’équations a
longtemps retardé le développement d’analyses et de calculs théoriques. Des mé-
thodes d’approximation ont alors été développées et la résolution de ces équations a
suivi I'évolution des méthodes numériques. On peut citer I’équation au potentiel de
vitesse (full potential equation) et 'équation au potentiel des petites perturbations
(small pertubation potentiel equation). Dans cette derniére méthode, on suppose
que I’écoulement est irrationnel, isentropique et que la vitesse de ’écoulement &
'infini V, n’est que faiblement perturbée. Les régimes d’écoulement subsonique
et supersonique peuvent ainsi &tre décrits par une équation aux dérivées partielles
elliptique et hyperbolique respectivement. On démontre également sous les hypo-

théses de cette méthode que 1’écoulement transsonique peut &tre considéré comme
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essentiellement isentropique (le gradient d’entropie au travers de 1'onde de choc
est négligeable) et irrationnel. Cette approximation conduit également & une seule
équation (transonic similarity equation), qui est par contre non-linéaire dans ce ré-
gime. Cependant, ces différentes modélisations mathématiques ne permettent pas
de prédire en détails 'interaction de la couche limite avec I’'onde de choc. Il est donc
nécessaire dans ce cas de résoudre les équations de Navier-Stokes afin d’introduire
les effets de la viscosité. La figure 1.3 montre la hiérarchie des différents modeéles
utilisés en pratique. Une meilleure modélisation physiques des phénomeénes carac-
térisant les écoulements compressibles se traduit par des modéles mathématiques
non-linéaires dont le cotlit en temps de calcul croit avec le degré de précision de la

modélisation.

Navier-Stokes
(199

Augmentation de la
précision dans

la modélisation
physique

Diminution du

Ecoulement visqueux
4 cout de calcul

Euler (1980-90)

Ecoulement Rotationnel
non-isentropique

Equation potentiel non-linéaire
(1970-80)

Formulation Non-linéaire isentropique

Equation potentiel linéaire {1960-70)

Ecoulement Non-visqueux, Irrotationnel
Formulation linéaire

FI1GURE 1.3 Hiérarchie des modélisations physiques des écoulements compressibles
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1.6 Approches de modification des modéles géométriques

La manipulation de la représentation géométrique se fait avec les paramétres contro-
lant la forme géométrique ou paramétres de forme. Dans une boucle de design
aérodynamique, la formulation se raméne souvent & coupler des algorithmes d’op-
timisation & ces paramétres de forme. Les méthodes d’optimisation & gradient,
ou méthodes d’optimisation d’ordre 1, s’avérent généralement plus efficaces méme
lorsque le nombre de variables de design décrivant des configurations complexes
devient élevé, nombre pouvant atteindre des centaines jusqu’a des milliers de para-
métres. Le bon fonctionnement de ces méthodes d’dptimisation requiert des études
de sensibilité d’une grande précision. Par exemple, les équations aux sensibilités
géomeétriques sont définies comme les dérivées partielles du modéle géométrique ou
des coordonnées d’un point du maillage associé 4 la surface étudiée par rapport &
une variable de design. Le choix du modéle géométrique a alors un énorme impact
sur la formulation et I'implémentation du probléme d’optimisation. La technique de
paramétrisation doit étre de plus compatible et suffisamment précise pour les diffé-
rentes disciplines impliquées. La classification proposée des modéles géométriques
utilisés ces vingt derniéres années, reposent sur leur faible cotit d’implémentation,
leur robustesse et leur accessibilité aux calculs des équations aux sensibilités géo-

métriques.

1.6.1 Approche vectorielle et approche analytique

Les modifications de la forme géométrique obéissent & 1'équation :

R=7+) wli (1.1)



13

R est la forme géométrique altérée, 7 la forme géométrique initiale, 7; le vecteur
de variable de design et U; une base de déformations géométriques construites a
partir de formes géométriques connues. Cette méthode, décrite par Leiva et Watson
(1998), s’avére étre une bonne approche pour des changements de formes géomeé-
triques simples. Cependant il est difficile de construire une base de déformations
géométriques U, applicable & toutes les disciplines présentes dans un processus de
design aérodynamique. L’approche analytique est similaire 4 'approche vectorielle.
La forme géométrique initiale peut &tre modifiée en y additionnant linéairement
des fonctions de formes géométriques lisses pondérées par des coefficients (Hicks et
Henne (1978)). Les fonctions de formes géométriques sont simplement des formes
géométriques bidimensionnelles connus pour leurs performances aérodynamiques.

Cette approche ne peut étre appliquée pour des géomeétries complexes.

1.6.2 Approche par domaine

Les points d’un maillage surfacique sont reliés a4 4 points ou sommets délimitant
un domaine (figure 1.4). Le déplacement des 4 sommets entrainent les points &
Iintérieur du domaine. Le mouvement de ces points est caractérisé par des coor-
données paramétriques fixes a Uintérieur du domaine. Cette méthode reste limitée

4 de petites déformations de la géométrie (Leiva et Watson (1998)).

1.6.3 Approche par équation aux dérivées partielles

La génération de surface revient & résoudre une équation aux dérivées partielles
elliptique (EDP). Bloor et Wilson (1995) ont montré qu'il était ainsi possible de
représenter la géométrie externe d’un avion avec peu de variables de design. La

méthode a été étendue a une classe de configuration de vol par Smith et al. (1995).
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A B
C D
modéle initial modéle déformé

FIGURE 1.4 Définition d’un domaine

Ce modéle ne permet pas de relier de maniére simple les paramétres de forme
aux variables de design aérodynamiques d’un avien tels le twist, la cambrure et
I’épaisseur des profils d’aile. Pour des configurations complexes cette technique
devient extrémement coidteuse en temps de calcul. De méme que les deux méthodes
précédentes, on ne peut utiliser cette méthode que pour de faibles déformations de

la géométrie.

1.6.4 Approche discréte

L’approche discréte consiste a considérer les points frontiére d’'une géométrie comme
variables de design. Cette approche est simple & implémenter et les déformations
locales sont limitées par les nombres de variables de design. Il est cependant diffi-
cile de maintenir une géométrie lisse et la solution optimale risque fort de ne pas
étre manufacturable. Pour controler la régularité mathématique de la géométrie,
Braibant et Fleury (1984) proposent de relier le déplacement des points frontiére
afin de conserver une géométrie lisse et de fixer des bornes supérieures et inférieures
aux variables de design. Le trop grand nombre de variable de design limite I'utili-
sation de cette approche et peut conduire & des problémes d’optimisation difficile

4 résoudre.
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1.6.5 Approche polynémiale

Cette technique réduit considérablement le nombre de variables de design pour
décrire une géométrie. On retrouve sous cette catégorie les courbes et surfaces de
Bézier, B-spline et NURBS. Les variables de design sont les coordonnées de points
de controle dont I'interprétation géomeétrique est plus naturelle. D’autres propriétés
tel la propriété de ’enveloppe convexe sont fort utile & I'imposition de contraintes
géomeétriques. Le calcul des sensibilités de la géométrie par rapport aux variables de
design se fait de maniére analytique. Il correspond pour les courbes et surfaces de
Bézier, B-spline et NURBS aux polynémes de Bernstein, aux fonctions de base B-
spline et aux fonctions de base rationnelles NURBS respectivement. Cette approche
est limitée dans le cas de géométrie extrémement complexe ou le nombre de variable
de design (point de controle) devient important et le risque de géométrie non lisse

peut apparaitre durant un cycle d’optimisation.

1.6.6 Modélisation basée sur les caractéristiques ou Features

Cette approche s'appuie sur les outils disponibles en modélisation solide (feature-
based solid modeling) dans les logiciels de CAD/CAM. Les principales méthodes
de modélisation solide comprennent trois groupes : les décompositions spatiales, la
géométrie constructive solide (CSG) et la modélisation par frontiére appartenant
aux modéles frontaliers (B-Rep). Dans les décompositions spatiales, les solides sont
représentés par une liste de coordonnées des centres de voxels. Les voxels sont des
cellules spatiales occupées par le solide. Il faut souligner qu’il n’est pas possible
de représenter des objets trés complexes. En géométrie constructive solide, les so-
lides sont représentés par des opérations booléennes entre primitives tels union,

intersection, et différence. Les primitives sont des objets tridimensionnels comme
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le cone, le parallélépipéde ou la sphére. La modélisation par frontiére consiste a
représenter un solide par sa frontiére. La frontiére est définie par les faces, arétes
et sommets qui sont des entités topologiques. Cette approche en design aérody-
namique utilise principalement les deux derniers types de représentations soit la
géométrie constructive solide et la modélisation par frontiére. La manipulation de
ces formes géométriques se fait alors en modifiant la dimensionnalité des éléments
topologiques constitutifs de I'objet construit. Le calcul des sensibilités de maniére
analytique reste cependant extrémement difficile. De plus, ces méthodes s’intégrent

difficilement dans une boucle de design aérodynamique.

1.6.7 Déformations particuliéres (Free Form Deformation Approach)

Les modifications des formes géométriques utilisent les algorithmes développés en
image de synthése et en animation 3D. Ces algorithmes s’appliquent & une repré-
sentation implicite ou paramétrique. Physiquement, les FFD correspondent & des
déformations appliquées & un parallélépipéde imaginaire fait de plastique transpa-
rent et flexible, et dans lequel se trouve I'objet & déformer. Les objets sont aussi
considérés comme flexibles de telle maniére & ce qu’ils puissent se déformer en méme
temps que la boite qui les entoure. Le modéle géométrique considéré peut ainsi
étre tordu, flechi, effilé ou comprimé. Les déformations engendrées maintiennent
sa topologie. Dans I'approche des déformations particuliéres, les déformations sont
guidées par des considérations physiques et sont basées sur des opérations de trans-
lation, rotation et de changement d’échelle appliquées aux points de controle des
surfaces paramétriques B-spline ou NURBS par exemple (Lamousin et Waggens-
pack (1994)). Cependant les variables de design propres a cette méthode n’ont
souvent pas d’interprétation directe avec les paramétres de forme de la géométrie

ou les variables de design aérodynamiques.
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Le tableau suivant, extrait de I'article de Samareh {1999) qui a servi de guide &
cette énumération comparative des modéles géométriques, résume les avantages
et les inconvénients de ces différentes types de modeéles géométriques suivant dix

critéres d’évaluation.

TABLEAU 1.1 Avantages et inconvénients de différentes types de modéles géomé-
triques utilisées en design aéronautique

Critéres/ Vecto Par EDP | Discréte Poly CAD | Analy | FFD
Approches -rielle | domaine ~ndmiale -tique
compatible - +/- - - N + N T

variables aérodynamiques - - +/- - - +/- + N
compacte + +/- + - —/- + + /-
lisse +/- + + - + + + +
contrdle local + + - + —/- - 1/ T
sensibilité analytique + + + + + - + +
déformation du maillage + + - + - - + +
temps d’installation - + - + /- + /- + /- +
réutilisation + + - + - N + +
CAD - - - - =/- + - +/-

Les symboles +/—,+ et — correspondent respectivement & un critére moyennement,

trés et non satisfaisant. Les dix critéres d’évaluation sont :

1. compatible : la paramétrisation est-elle compatible avec les différentes disci-

plines impliquées dans une boucle de design aérodynamique ?

2. variables de design aérodynamique : peut on relier de maniére simple les
paramétres de formes géométriques aux variables de design aérodynamiques

(cambrure,épaisseur, twist et vue de plan)?
3. compacte : est-ce que le nombre de paramétres de formes est restreint ?
4. lisse : les perturbations de la forme géométrique restent-ils lisses ?
5. controle local : les modifications locales sont-elles possibles ?

6. sensibilité analytique : Le calcul des sensibilités peut-il se faire de maniére

analytique ?
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7. déformation du maillage : la paramétrisation permet-elle au maillage d’étre
déformée?
8. temps d’installation : une optimisation de la forme géométrique peut-elle étre

menée rapidement ?
9. réutilisation : peut-on réutiliser un maillage existant ?

10. CAD: la paramétrisation peut elle étre reliée directement & un systéme CAD ?

1.6.8 Choix du modéle géométrique adapté a cette étude

1l ressort de I'analyse des modéles géométriques qu'il n’existe aucune méthode sa-
tisfaisant complétement les dix critéres d’évaluation en design aéronautique & 1’ex-
ception de la méthode des déformations particuliéres si I’'on ne tient pas compte du
critére variable de design aérodynamique. Cette méthode se préte mal au design
aéronautique en raison du lien non-trivial avec les variables de design aérodyna-
miques. Si I'on limite nos critéres de sélection au temps d’installation et CAD,
I’approche polynémiale s'impose pour plusieurs raisons. Le temps d’installation est
plus court dans notre cas. Ceci est di 4 la disponibilité de la bibliothéque de classes
C++ Pirate qui permet de lire, d’écrire et d’évaluer des géométries, des maillages
et des solutions. En utilisant le concept d’interpolant, les géométries, les maillages,
les solutions et les interpolants peuvent s’évaluer. Plus détails se trouvent sur le
site web du groupe GRMIAO & I'adresse internet hitp ://www.polymtl.ca/grmiao/.
La bibliothéque de classes C++ Pirate nous a permis d’installer et d’utiliser effi-
cacement des méthodes reliées & la description NURBS de la géométrie. De plus,
cette paramétrisation s’intégre naturellement dans le systéme CATIA employé par
les différents départements, dont notamment celui de manufacture de la compagnie
Bombardier Aéronautique. Le choix des NURBS a été également influencé par les

résultats obtenus dans la représentation géométrique de profils d’ailes d’avion &
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I'aide des NURBS, étude réalisée par Lépine (1999). 1 a été montré que la para-
métrisation NURBS est adaptée  la représentation géométrique de la plupart des

profils d’usage courant en aéronautique, et, a 'optimisation aérodynamique.

Cette étude a donc privilégié 'approche polynomiale 4 base de NURBS qui s’est
également avérée efficace pour I'optimisation de profils aérodynamiques en 2D. Ce
type de représentation géométrique est détaillé au chapitre suivant consacré & la

modélisation géométrique en conception assistée par ordinateur.
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CHAPITRE 2

MODELISATION GEOMETRIQUE EN CAO

2.1 Introduction

Les formes géométriques rencontrées usuellement dans I'industrie peuvent étre clas-
sifiées en deux catégories : la premiére, qu’on peut designer comme des formes géo-
métriques de Type I, consiste simplement en I'assemblage de surfaces géométriques
élémentaires (tels des plans ou des cylindres) tandis que la seconde, formes géomé-
triques de type II appelées aussi surfaces gauches , fait intervenir des surfaces plus
complexes & définir et & visualiser. Les ailes d’avions appartiennent & la seconde
catégorie.

Le travail du concepteur consiste 3 créer, & partir de toute I'information schéma-
tisée sur des diagrammes 2D, la géométrie 3D correspondante. Cette méthode est
trés efficace pour les géométries de Type L Il est relativement aisé d’interpréter
des diagrammes représentant des surfaces réguliéres et familiéres. Dans le cas de
surfaces de Type II, il est souvent impossible de décrire de maniére assez précise
toute l'information géométrique avec un nombre restreint de courbes. La forme
géométrique entre deux courbes successives varie souvent de maniére complexe.
De plus, afin d’accomplir un certain nombre de traitements et d’analyses (analyse
structurelle, thermique, calculs d’écoulement...) sur la surface de représentation,
toute ambiguité relative a sa définition doit étre levée.

La nécessité de descriptions mathématiques des surfaces gauches est initialement
apparue en 1951 avec le systéme APT (décrit dans Yamaguchi (1988))lors de la

numérisation des procédés de fabrication (Numerical Control Processing Techno-
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logy). Les commandes de controle des machines (production information command)
sont générées a partir d’'un programme informatique ot est décrit le modéle ma-
thématique. Ce domaine de recherche a contribué & 1'élaboration d’outils de mo-
délisation géométrique, plus particuliérement de représentation paramétrique des

surfaces gauches.

2.2 Représentation paramétrique des surfaces gauches

La géométrie vectorielle dans la modélisation mathématique a été introduite par
J.C Ferguson en 1960, bien qu’elle fut formulée au siécle précédent. Les points
d’une courbe (ou d’une surface) sont repérés par une fonction vectorielle dépendant
d’un paramétre ¢ (deux paramétres w,v sont généralement utilisés dans le cas
d’une surface). Ainsi le vecteur position d’un point P{t) appartenant & un segment

paramétré en ¢, défini par deux points Pg et Py, s'écrit :

P(t) = 4(t)Po + A,()P, 0<t <1 (2.1)

Les points Pg et Py constituent les points controéle et les fonctions d’une seule va-
riable Aq(t) et A;(t) correspondent & des fonctions d'interpolation (blending func-
tions). Un segment de courbe cubique de Ferguson nécessite, en plus de la position
des deux points extrémités, les vecteurs tangents en ces points. Par un assemblage
successif des différents segments une courbe 3D est ainsi générée. Quatre sommets
d’un quadrilatére sont nécessaires pour définir un morceau (patch) d’une surface
représentée sur la figure 2.1. Les surfaces s’obtiennent également par un assem-
blage de ces différents morceaux. Les fonctions d’interpolation qui permettent de

construire des segments et des morceaux de surface de Ferguson sont les fonctions
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d’interpolation d’Hermite qui sont une généralisation des fonctions d’interpolation

de Lagrange. Ce sont des polynomes de degré 3 de la forme suivante :

Hop(t) =2 - 3#*+1 (2.2)
Ho(t) = =243 + 3¢
Hyo(t) =t — 282 +¢

Hy,(t)=t*—¢ 0<t<1

L’écriture mathématique d’'un morceau de surface de Ferguson P(u, v), & comparer
ultérieurement avec la notation NURBS, en utilisant 1a notation matricielle, est &

titre d’exemple :

Hoow)| [ Q0,0) Q0,1) Qu(0,00Qu0, 1)\ [ Hoo(v)]
Houw)| | QL0 Q1Y Qu(1,00Qu1,1) | | Hou(v) 23
How| | 0,001 o o ||
| Hia(uw) [\ Qu(1,0)0Qu(1,1) 0 0 | Hia(v)

S.A. Coons en 1964, puis en 1967, généralise la méthode de Ferguson. Sa descrip-
tion mathématique d’un morceau de surface utilise les vecteurs position des quatre

sommets d’un quadrilatére et les dérivées d’ordre supérieur a un de ces vecteurs
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Segment de courbe de Ferguson.

%1,1)
Q.1

Morceau("patch") de surface de Ferguson
FIGURE 2.1 Segment de courbe et morceau (“patch”) de surface de Ferguson
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FIGURE 2.2 Morceau (“patch”) de surface de Coons

position et des vecteurs position de points appartenant aux quatre courbes frontiére

par rapport aux deux variables de paramétrisation u et v.
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Néanmoins, ces deux méthodes de description présentent de nombreux problémes
relatifs au controle et & la connexion. Les paramétres de controle de la forme de
ces géométries, ne s'obtiennent pas directement. De plus, la condition de continuité
lors de ’assemblage des différents segments de courbe ou morceaux de surface
demeure un critére local de continuité. Il est difficile de définir un critére de conti-
nuité globale comme par exemple, la condition de lissage qui est une continuité de
la courbure. L’utilisation de splines permet d’améliorer la courbure des courbes et
des surfaces de maniére globale. La formulation mathématique des splines s’appuie
sur un modéle physique. L’énergie de déformation d'une tige flexible attachée a
des poids telle que schématisée sur la figure 2.3, est directement proportionnelle
4 la courbure de la tige. Pour une déformation donnée, la courbe décrite par la
spline correspond & la courbe la plus lisse globalement. Il n’apparait de disconti-
nuité qu'aux dérivées supérieures de la courbure aux points d’attache, qui dans le
cas le plus général deviennent les données & interpoler ou points d’interpolation.
Si chaque segment de la spline compris entre deux poids successifs, peut étre re-
présenté par une courbe polynomiale, il existe alors une unique série de fonctions
d’interpolation polynomiales de degré m, définies sur une suite d’intervalles conti-
gués [uo; u1], [u1; ua]. . . [Uun—2; Un-1], [Un—1; un] Permettant de construire un courbe
paramétrée polynomiale. On parle alors de splines naturelles en référence 4 leur
propriété de minimisation de I’énergie potentielle de déformation. Pour une distri-
bution de points & interpoler, il existe donc une unique spline assurant la continuité
de la courbure, passant par ces points. Il s’agit plus spécifiquement d’une interpo-
lation globale. Déplacer un seul de ces points modifie globalement 'allure de la
courbe. Indépendemment de la répartition des points & interpoler il peut égale-

ment apparaitre avec cette méthode des boucles (loop).

Parallélement, P. de Casteljau en 1959 et P. Bézier en 1962 développérent une re-
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présentation mathématique des courbes et des surfaces ne s’appuyant que sur la
donnée d’un polygone de points de contrdle approximant linéairement la forme géo-
métrique et utilisant les polynémes de Bernstein comme fonctions d’interpolation.
Cette méthode présente 'avantage de ne pas nécessiter de données analytiques peu
intuitives telles les vecteurs tangents et les vecteurs des dérivées croisées (twist
vectors) comme dans les formulations précédentes. Cependant la construction de
courbes et de surfaces lisses s’accompagne de conditions trés contraignantes autour
des sommets du polygone de contrdle. Gordon et Riesenfeld généralisent la méthode
de construction des surfaces de Coons en utilisant les fonctions d’interpolation B-
splines. Un point de la surface est alors une combinaison locale convexe des vecteurs
position des sommets du polygone de controle contrairement aux surfaces de Bézier
et de de Casteljau qui sont une combinaison globale convexe. Le déplacement d’un
point du polygone de controle n’affecte que localement la forme de la courbe ou de
la surface. Le controle de la forme en est ainsi amélioré. Le probléme de connexion
se trouve en partie réglé par la propriété intrinséque de continuité des fonctions de
bases B-splines. Par contre, cette description polynomiale B-spline des courbes et
des surfaces ne suffit pas a décrire les coniques couramment employées en industrie.
Une description rigoureuse et exacte de ces derniéres formes est possible & 1'aide
des fractions polynomiales, dont font partie les NURBS. L’étude de cette derniére
classe de formes de représentation des courbes et surfaces fait I'objet des sections
suivantes. Le schéma de la figure 2.4 illustre ’évolution des principales formes de

représentations des courbes et surfaces paramétriques.

spline

Poids ou point d’attache

FIGURE 2.3 Schéma d’une spline et de ces poids ou points d’attache
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Courbes et Surfaces
de Ferguson

Surfaces de Coons

T~

Courbes et Surfaceqd Courbes et Surfaces
de Bézier interpolées par des splines

Courbes et Surfaces B-splines Spline sous tension

Courbes et surfaces NURBS

FIGURE 2.4 Développement des méthodes de descriptions mathématiques des
courbes et surfaces

2.3 Représentation paramétrique utilisant les NURBS.

2.3.1 Equations paramétriques et équations implicites

Les deux méthodes les plus couramment utilisées pour représenter des courbes et
des surfaces sont les formes paramétriques et les équations implicites. Les équations
implicites sont définies par une équation algébrique liant les coordonnées des points
de la géométrie. L’exemple le mieux connu est I'équation implicite des coniques

contenues dans le plan (zy), équation du second degré en x et en y :

ax® +by? + 2haxy + 2fr + 29y + ¢ =0
a, b, ¢, f, g0 h € R (2.4)
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Les avantages et inconvénients de chacune de ces méthodes ne permet pas & l'une
d’elle de surclasser 'autre. Il arrive parfois qu’uné coinbinaison de ces deux mé-
thodes s’avére nécessaire 4 une modélisation géométrique (Farin (1992)). On peut
néanmoins dégager les principales propriétés. Ainsi, une courbe 3D s’obtient ai-
sément en exprimant les coordonnées x(u), y(u), 2(u) d'un point P(u) par des
fonctions de la variable u. Dans une représentation non-paramétrique, une courbe
3D est définie par I'intersection de deux surfaces et nécessite donc plus d’infor-
mations & stocker et a traiter. De plus, il faut des équations supplémentaires pour
définir les bornes ou les frontiéres d’une géométrie sous forme implicite tandis qu'il
n’en faut aucune avec une forme paramétrée. Les bornes du domaine de paramé-
trisation délimitent la géométrie. Par contre, une géométrie non-bornée (ex : une
ligne droite infinie) s’exprime difficilement sous forme paramétrée. Par ailleurs, la
paramétrisation introduit un sens de parcours des courbes et des surfaces, orien-
tation liée aux axes réels des paramétres contrairement aux équations implicites.
Cette propriété s’avére utile pour sonder ou discrétiser une géométrie par une suite
réguliére de points. Egalement, la complexité des opérations ou des manipulations
sur la géométrie dépend fortement de la méthode de représentation. Evaluer un
point sur une courbe ou surface implicite peut se ramener a résoudre une équation
algébrique aux solutions non-triviales. Déterminer si un point appartient ou pas
4 une courbe ou surface paramétrée fait appel & des processus itératifs onéreux.
Finalement, il peut apparaitre des anomalies dues & la paramétrisation et non a la
géométrie. Ainsi les poles d’une sphére sont des points critiques bien qu’ils soient
identiques & n’importe quels autres points sur la sphére. Il y a une dégénérescence
des points de controle en ces points. Par dela les particularités de ces méthodes, une
forme de représentation géométrique doit satisfaire les propriétés d’invariance par
changement de systéme de coordonnées et par transformation affine. Un objet géo-

métrique est intrinséquement indépendant du systéme de coordonnées. Il est donc
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nécessaire de rechercher de fonctions d’interpolation aux propriétés adéquates.

2.3.2 Propriétés recherchées pour les fonctions d’interpolation (’blen-

ding functions’)

La modélisation mathématique des surfaces s’apparente & celle des courbes, par-
ticuliérement pour les surfaces tensorielles ou les fonctions d’interpolation sont le
produit des fonctions d’interpolation des courbes. Pour simplifier I’écriture mathé-
matique dans ce paragraphe, les propriétés recherchées sont présentées & partir de

la représentation paramétrique d’une courbe C(u) :
p p q

Clu) =Y fi(wP; 0<u<l (2.5)

Les points P; sont les points de controle. f;(u) représente les fonctions d’interpo-
lation ayant comme paramétre u ou fonctions de base, définies sur une suite de
valeurs réelles croissantes (appelées noeuds du vecteur nodal) ug,u;. . .Up, et, non-
nulles uniquement sur une portion de U'intervalle [ug; ty,). La continuité de la courbe
(continuité de la tangente, de la courbure .. .) doit étre maintenue par ces fonctions
et non par la position des points de controle P;. Elles doivent permettre de repré-
senter une grande variété de formes géométriques et occuper peu d’espace mémoire
dans un ordinateur. Facile & implémenter, le calcul de la position des points et des
dérivées par exemple doit étre suffisamment exact et insensible & la propagation
d’erreur due au calcul en virgule flottante. L’invariance par transformation affine

(translation, rotation et homothétie) impose & la somme des valeurs des fonctions
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de base évaluées en toute valeur du paramétre u d’étre égale & I'unité :
n
Zfi(u) =1,Vu € [ug; tm (2.6)
i=0

Les B-Splines répondent & ces divers critéres mathématiques et constituent les

fonctions de base servant & définir les fractions polynomiales des NURBS.

2.3.3 Fonctions de base B-Splines
2.3.3.1 Définition d’une B-Spline

Les B-splines d’ordre p+1 de la variable u, notées Nf(u), sont des polynomes de

degré p définis sur les noeuds du vecteur nodal {0, ..., 0, tupy1, ..., Um—pt1, 1, .., 1},
w

. ptl p+l
11 existe de nombreuses maniéres de définir ces fonctions (Curry et Schoenberg

(1947),Schoenberg (1946), Ramshaw (1987)). La formulation la mieux adaptée aux
implantations des divers algorithmes est la relation de récurrence, développée par

Cox (1972) et par Boor (1972), Boor (1978) :

NP(u) = A7) ety Litprt 2 8) 27)
Uitp — Uy Uitp+1 = Uit1
N:) =1l,ue [Ui,ui-i-l])

0, u & [ui, uip]

De par cette définition, les fonctions de base NP possédent une série de propriétés
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qu’on peut énumérer comme suit :

1. Partition de I'unité : Y . NP(u) = 1V u € [uo; tm),
2. Positivité : NF(u) > 0V u € [ug; u) en admettant qu’un seul maximum,
3. Support local : NP(u) =0 si u ¢ [, Uipps1)s

4. Continuité : NP (u) est C* a lintérieur de chaque intervalle du vecteur no-
dal, et p-k (ol k est la multiplicité du noeud) continiment différentiable a

un noeud du vecteur nodal.

Le choix du vecteur nodal permet de construire une grande variété de fonctions
de base B-splines. Sa définition est étroitement liée 4 la paramétrisation. Pour un
vecteur nodal uniforme ot les noeuds sont équidistants. on parle de paramétrisation
uniforme. Le degré p joue également un role essentiel : plus le degré est bas, plus la
courbe ou la surface se rapproche de la géométrie définie par les points de controle.
Le domaine d’influence d’un point de controle devient alors plus petit mais la

géométrie est de moins en moins réguliére ou lisse.

2.3.3.2 Dérivées des B-Splines

Les dérivées des B-Splines & 'ordre (k) s’obtiennent par la relation récurrente

suivante :

(k-1) (k=1)
N(k) ('U) — p( Ni,p—l (u) _ Ni+l=1f’f—1
P Uitp — Ui Uitp+1 — Uit

(2.8)
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A Vordre 1 on obtient par exemple :

Ny = —L— Ny (u) - —2

; ————————Niy1p-1() (2.9)
P Uitp — Ui Uippsl — Uix1

Les fonctions Ni(;,) (u) sont alors définies sur le vecteur nodal :

{0,...,0,up, ..., Ump, 1,..., 1} (2.10)

r r

La figure 2.5 illustre les fonctions de base B-Splines de degré 3 ainsi que leurs
dérivées premiéres dans le cas le plus général. Le vecteur nodal présente des noeuds
de multiplicité 1, 2 et 3. Cependant, les courbes engendrées par les fonctions de base
B-splines ne peuvent représenter les coniques. Ces dernigres nécessitent 1'utilisation

de fractions polynomiales.

2.3.4 Classes de fonctions polynomiales rationnelles

Les fractions polynomiales d’une seule variable permettent de construire les courbes
rationnelles. Leur définition est similaire aux fractions polynomiales de deux va-
riables, définissant les surfaces NURBS. 11 est dont présenté dans ce paragraphe
les fonctions de base rationnelles R; j(u,v) associées. Elles s’obtiennent & partir des

fonctions de base B-splines de la maniére suivante :

Rij(u,v) = et halt) 211

3% Nep(u) Nyg(w) wig

k=0 (=0
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1 1 Ng,3(w) Naa(a) N.s(u) Ne,s{u} Na,3(u)
331%) N, Ny, g{
Nl,3(u) Nz,a(u) 4,3(11,) l 53(11,)
_ [ OSANT Neatw)
(a)

®

FIGURE 2.5 Fonctions de base B-spline cubiques (a) et leurs dérivées premiéres (b),
figure Fig.2.10 dans The NURBS book(Piegl et Tiller (1997))

Les coefficients w; ; prennent une signification importante lors de la définition des
surfaces NURBS. Egaux 4 un on retrouve la définition d’une surface B-spline. Les
fonctions N; ,(u) et N;,4(v) sont les fonctions de base B-splines définies respective-

ment sur les vecteurs nodaux :

{0,...,O,up+1,...,ur_p_l,lb,f;“f,1} (212)
p+1 p+l

{0, ey 0, Ug+l,y -+ 5 Us—g—1 ]., i 1}
g+1 g+l

r=n+p+1l,s=m+qg+1
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Les principales propriétés de ces fonctions sont les mémes que celles des fonctions

de base B-splines énumérées briévement :

1. Positivité : R; ;(u,v) > 0 pour tous les i,j,u et v.

2. Partition de I'unité : Z Z R; j(u,v) =1 pour tous les (u,v)€[0,1] x [0, 1].
1=0 j=0
3. Support local : R;;(u,v) = 0 si (u,v) n'appartient pas au rectangle

[Wis Uirpr1) X [0, Vjggir)-
4. Sur n’importe quel rectangle de 'espace de paramétrisation [u;,, ujp41) X
[Vjo> Vjo+1), au plus (p+1)(q+1) fonctions R;;(u,v) sont non-nulles, exacte-

ment les fonctions R; ;(u,v) pour ip —p < i < i et jo— g < j < jo.

2.3.5 Définition d’une surface NURBS

Une surface tensorielle NURBS de degré p dans la direction de paramétrisation u
et de degré ¢ dans la direction de paramétrisation » est une fonction vectorielle de

ces deux variables :

S(u,v) =) Y Rij(wv)Piy; 0<uov<l (2.13)
i=0 ;=0
Rij(u,v) = — ]Xf’p(u) Njglt) i
D Nep(u) Niglv)
k=0 l=0

ou les points P;; forment une réseau bidirectionnel de points de contrdle, w; ;

leurs poids respectifs, N;,(u) et N;,(v) sont les fonctions de base B-splines dé-
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finies précédemment. Les poids w;; considérés dans cette formulation sont posi-
tifs afin de garder les fonctions rationnelles R, ;(u,v) positives. Les propriétés des
fonctions R; ;(u,v), énoncées précédemment, impliquent d’importantes propriétés
géométriques des surfaces NURBS :

1. modification locale : si un point de controle P, ; est déplacé, ou le poids
associé w; ; est modifié, seulement une partie de la surface est affectée, la

artie délimitée dans Pespace de paramétrisation par {u;, Uj4pt+1) X |[Vj, Vjpq+1)-
y Yitp+ Jr Vite+

2. propriété de I'enveloppe convexe : pour des valeurs de (u,v) € [u;y, Ujp41) X
[Vjo, Vjo+1), les points de la surface S{u,v) appartiennent a l'enveloppe
convexe formée par les points de controle P, ;, pour 4 — p < i < 4y et
Jo— ¢ <7 < Jo-

Aux propriétés intrinséques de cette forme de représentation s’ajoutent de multiples
avantages. Sa formulation mathématique est commune et flexible. De nombreux al-
gorithmes stables et rapides, tels d’évaluation des positions ou des dérivées, ont pu
étre établis (Hoschek et Lasser (1993), Bohm (1984}). C’est une généralisation des
méthodes de modélisation géométriques déja existantes. Parmi les inconvénients
on compte : la nécessité de stocker de 'information supplémentaire dans certains
cas, une paramétrisation qui peut s’avérer difficile & maitriser et une faiblesse de
certaines méthodes quand elles sont appliquées aux NURBS. Ainsi, la représenta-
tion d’un cercle & I'aide des NURBS comprend 7 points de controle et 10 noeuds la
oll une représentation traditionnelle ne nécessite que l¢ centre, le rayon et le vec-
teur normal au plan du cercle. Particuliérement en 3D, la représentation NURBS
d’un cercle demande de stocker 38 nombres au lien de 7 dans la représentation
traditionnelle. On peut également citer parmi les méthodes difficiles & mettre en
oeuvre dans le formalisme NURBS, I'algorithme d’intersection de surface/surface
et la transformation inverse entre ’espace physique et ’espace paramétrique sou-

vent sujette & de I'instabilité numérique. Cependant ces problémes sont communs a
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la plupart des méthodes de modélisation géométrique. Ceci termine ce chapitre sur
la modélisation géométrique en CA(Q. Nous verrons ati chapitre suivant certaines
techniques qui nous seront utiles pour juger de la qualité géométrique des surfaces

construites.
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CHAPITRE 3

TECHNIQUES DE VISUALISATION POUR L’ANALYSE DE
SURFACE

3.1 Nécessité de méthodes d’investigation de surface

Les méthodes d’investigation des surfaces trouvent leurs origines dans les techno-
logies CAD/CAM qui nécessitent des surfaces de représentation de haute fidélité
comme les surfaces dans I'industrie automobile qui doivent étre lisses et présen-
ter des lignes de réflexion esthétiques, ou les coques de navire qui doivent étre
modélisées par des surfaces d’énergie minimale. Dans I'industrie aéronautique, les
_ caractéristiques de I’écoulement autour de surfaces aérodynamiques dépendent for-
tement de leurs propriétés et de leur degré de continuité mathématiques. Ces dif-
féerents exemples illustrent la nécessité de méthodes d’investigation de surface dans
un processus de modélisation géométrique. Elles permettent de révéler les imper-
fections géométriques qui peuvent ne pas étre apparentes en utilisant simplement
les logiciels de synthése et d’affichage d’images. La complexité de la forme géo-
métrique des surfaces gauches entraine souvent 'apparition dans les modéles de
représentation d’imperfections géométriques. Il est de plus diflicile de les prévoir
en amont d'un processus de design géométrique & cause du lien non-trivial avec
les parameétres de controle de la géomeétrie. La qualité d’une surface s’analyse, en
géométrie differentielle, par la continuité des tangentes et des courbures, la distri-
bution de courbure, la présence de points singuliers et les critéres de convexité. Les
imperfections géométriques & détecter dépendent alors du contexte. Pour un lissage

esthétique, les bosses correspondant & de petites variations de la courbure doivent
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étre repérées. Pour respecter les contraintes de fabrication des machines a fraiser,
les grandes valeurs et variations des rayons de courbure sont & identifier. La visua-
lisation des propriétés intrinséques d’une surface, comme complément et méthode
d’investigation de surface, se révéle alors étre un outil efficace pour 'analyse et le
design. Avant d’énumérer les méthodes d’investigation de surface, une revue des

notions de la géométrie différentielle est exposée.

3.2 Notions de géométrie différentielle

On peut trouver dans la littérature de nombreuses introductions a la géométrie
différentielle. On se limitera dans cette section & une présentation des définitions
pertinentes & cette étude. 5(u,v) représente une surface sous forme paramétrique
dans un espace réel euclidien R® que P'on supposera au moins deux fois contini-
ment différentiable. Les dérivées vectorielles premiéres et secondes par rapport aux

dc _ 0o

paramétres u et v de la surface paramétrique G(u, v) sont notés G, = —, 0y = 30
v

ou’
0%F _ 0% _ &% e W —
= Oup = v Les vecteurs 71 = &, et 73 = 0, correspondent
vou

respectivement aux vecteurs tangents dans les directions de paramétrisation u et

[ o2’ Ow = 902’
v. Le vecteur normal 7 & la surface est engendré par les vecteurs tangents 73 et 7

(voir la figure 3.1).

Deux grandeurs caractéristiques de la surface &(u,v) déterminent complétement
sa forme géométrique : la premiére forme F et la seconde forme G fondamentale
(définitions extraites de Yamaguchi (1988)). La premiére forme fondamentale est
simplement le double produit scalaire d’un déplacement infinitésimal le long d’une
courbe inscrite sur la surface, F = d& - d. C’est une métrique de la surface per-
mettant de calculer des longueurs, des aires et I’angle entre deux courbes inscrites

sur la surface. La seconde forme fondamentale est le produit scalaire d’'un déplace-
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Espace euclidien B3
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Plan paramétrique (uv)

FIGURE 3.1 Surface paramétrique

ment infinitésimal avec une variation infinitésimale du vecteur normale & la surface,
G = di/ - d5. Ces deux grandeurs se déduisent des dérivées vectorielles premiéres

et secondes de la surface T(u,v) et s’écrivent sous forme matricielle :

S)
Q

i3
Q

[~
A
q
=4

&
<t
=4

4

<
3
<y
Q|
2
3

Un point appartenant & la surface peut étre approché par une infinité de courbes
inscrites sur la surface &(u,v). La courbure k de chacune de ces trajectoires en un
point P, projetée sur le vecteur normale 7, est une mesure de la courbure normale
k, de la surface & (u, v). Une courbe, écrite en notation vectorielle é(r) inscrite sur
la surface &(u, v), est donnée par le chemin parcouru £ dans le plan paramétrique
(uv), et est définie par les fonctions u(r) et v(r) avec 7 € [a,b], a et b délimitant
les extrémités de la courbe C(r). Le calcul de la courbure normale k, de la surface

&(u,v) au point P fait intervenir I'expression de la dérivée seconde des courbes
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—

C(r) sous ces deux formes :

C(r) = 5 + §°Kn

= Euu€2 + 2_0-_11,11577 + b—vvn? + Eu.é + —0_1,7'] (31)

ot les vecteurs ¢ et i sont les vecteurs tangent et normal de la courbe é(r) au
point P, K 1a courbure dans le plan (f, i), s 'abscisse curviligne (voir la figure
3.2). Les points au dessus des lettres indiquent des dérivations du premier ordre et
du second ordre s’effectuant par rapport au paramétre 7. £ et 1 sont les dérivées
des paramétres u et v de la surface par rapport & 7. Ils représentent les coordonnées

du vecteur tangent ¢ dans le plan tangent (71, T2)-

-
v

FIGURE 3.2 Vecteurs tangent et normal d’une courbe inscrite sur la surface o(u, v)

La projection de ces deux équations sur le vecteur normale i/ conduit a I’équation

de second degré :

ﬁ'auu §2+217’—5uv§77+77'6vv €Q—kn (33+2514'-5v§77+53):0 (32)

D’une maniére générale, la courbure normale k, en un point de la surface (u, v)
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varie suivant la direction du vecteur ¢ déterminée par les coordonnées (§,7) dans
le plan tangent (7, 7). Dépendant continiment des deux variables £ et 7, la cour-
bure normale k, admet deux valeurs extrémales K €t kpe, appelées courbures
normales principales suivant deux directions principales orthogonales. Kpin €t Kmas

e . ok
s’obtiennent en éliminant des deux équations aux dérivées partielles _5§—n =0 et
% =0:
an

(lj‘ F’U'lt - knﬁz)g + (17 N E‘U,‘U - knﬁu * 5'_1.)7’] - 0

(ﬁ 'Euv o knﬁu " Ev)g + (U'Evu - kn?ﬁ)n = 0
les variables £ et 7, ce qui conduit & une seule équation du second degré :

(T’ T2) kn® — (G ° 7Ty + 0o 70y — 204 0y 7 Buy) kn

+ 7 Cuu VT — (FGu)? = 0 (3.3)

Le produit des racines Ky, et knq. de cette équation définit la courbure de Gauss
K qui est égale au rapport du déterminant de la seconde forme fondamentale G sur
le déterminant de la premiére forme fondamentale F. La moyenne des racines K,,;,,
et k4, définit la courbure moyenne H. Un cas particulier est 3 distinguer lorsque
la courbure normale k, est indépendante de la direction du vecteur ¢ et que les
courbures principales sont égales. Les directions normales sont alors indéterminées.

11 s’agit d’ombilics (umbilical point) de I'un des deux types :
1. Kmin = Kmez = 0 :point plat. La surface est planaire au voisinage de ce point.

2. Kpin = Kmez = constante :point sphérique. La surface est sphérique au

voisinage de ce point.
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Lorsque la courbure de Gauss est strictement positive, K > 0, le point considéré
est appelé point elliptique, strictement négative, K < 0, point hyperbolique et nulle
point parabolique. La courbure de Gauss calculée en un point permet d’identifier
le comportement d’une surface au voisinage de ce point. Une courbure de Gauss
strictement positive implique que la surface est elliptique (voir la figure 3.3), stric-
tement négative que la surface s’apparente & un col {voir la figure 3.4) et nulle que
la surface est de forme cylindrique (voir la figure 3.5). Les surfaces pour lesquels
la courbure de Gauss est nulle en tout point sont des surfaces développables. De
telles surfaces peuvent étre déroulées dans un plan sans présenter de distorsion. On
retrouve par exemple sous cette catégorie les cylindres et les cones (voir la figure
3.5). Les surfaces réglées présentent une direction ol la courbure calculée le long
de cette direction est nulle. On peut citer les surfaces bilinéaires (voir la figure
3.6). La sphére représente le cas particulier ot I'on a une solution double réelle. La
courbure de Gauss est constante et correspond & l'inverse au carré du rayon de la

sphére (voir la figure 3.7). Tous les points de la sphére sont des ombilics.

3.3 Meéthodes d’investigation de surface

Les méthodes d’investigation de‘surface permettent de visualiser les détails d’une
surface de représentation, d’en améliorer la perception tridimensionnelle, d’en ana-
lyser les propriétés géométriques intrinséques. Elles servent d’outils pour quantifier
le degré de continuité de la courbure ou lissage et vérifier la manufacturabilité. Bien
qu’il existe de nombreuses techniques de visualisation identifiant les imperfections
géométriques, aucune n’est optimale pour toutes les applications. Les méthodes les

plus couramment utilisées sont exposées dans les paragtaphes suivants.
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FIGURE 3.3 Courbure de Gauss strictement positive, G > 0. Au voisinage de
chaque point, la surface est convere (point elliptique)

3.3.1 Lignes Iso

Les lignes Iso visualisent la distribution de quantités scalaires sur une surface.
Ce sont des lignes de niveau. Les lignes de contour et paraboliques en sont deux

exemples.

3.3.1.1 Lignes de contour

Les lignes de contour sont des courbes incrites dans des plans paralléles 4 un plan
de référence. Le lecteur peut se référer & I'article de Beck et al. (1986) pour de plus
amples détails. Elles indiquent les extrémums de la coordonnée d’un point d’une
surface dans la direction du vecteur normale au plan de référence. Cette méthode

permet de détecter visuellement les points critiques d’une surface comme les points-
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FIGURE 3.4 Courbure de Gauss strictement négative, G < 0. Au voisinage de
chaque point, présence d’un col (point hyperbolique)

selles qui apparaissent comme des cols de montagne. L’inconvénient majeur de cette

technique est le coiit de calcul excessif (voir la figure 3.8-a).

3.3.1.2 Lignes paraboliques

Les lignes paraboliques sont des iso-lignes sur une sutface ot la courbure de Gauss
est nulle. Une définition rigoureuse a été produite par Hilbert et Cohn-Vossen
(1952). Elles divisent la surface en régions elliptiques et hyperboliques et reflétent
la variation locale de la courbure. Elles permettent ainsi de détecter tout variation
non désirée de la courbure de Gauss tel un changement de signe (voir la figure

3.8-b).
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FIGURE 3.5 Courbure de Gauss nulle, G = 0. Au voisinage de chaque point, la
surface est cylindrique (point parabolique)

v

: v g R L ]
-83.0002 -3.2493 -2.4995 -1.7497 -0.90084 ~0.23

FIGURE 3.6 Courbure de Gauss, G < 0, d’une surface réglée
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FIGURE 3.7 Courbure de Gauss d’une demi-sphére. G = 1/R?, ou R rayon de la
demi-sphére
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FIGURE 3.8 Lignes de contour de la courbure de Gauss (a) et paraboliques (b)

3.3.2 Meéthodes de réflexion

Les méthodes de réflexion simulent la réflection de sources lumineuses linéaires sur

une surface. Ces méthodes de réflection sont efficaces pour visualiser les disconti-
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nuités du premier ordre et du second ordre.

3.3.2.1 Lignes de réflexion

Les lignes de réflexion, dont une application est décrite dans I’article de Klass
(1980), correspondent & la lumiére, provenant de sources lumineuses linéaires et
paralléles, renvoyée par la surface. La réflection est considérée purement spéculaire,
les rayons se réfléchissant symétriquement & la normale locale & la surface. La
détermination des lignes de réflection sur la surface se rameéne & la résolution de
systéme d’équations non-linéaires. La position du point d’observation A est un

facteur déterminant de I’existence de solutions (voir la figure 3.9-a).

3.3.2.2 Lignes de reflet

Les lignes de reflets sont un cas particulier des lignes de réflexion. Une ligne de reflet
est définie par la position des points sur la surface ot l4 distance entre la normale
4 la surface 7 en ces points et une source lumineuse linéaire, representée par un
segment de droite, est nulle ou inférieure & un rayon (voir la figure 3.9-b). On parle
dans ce dernier cas de lignes de reflet par bande. Les lignes de reflet sont calculées
indépendemment de la position de I'observateur A. Un exemple d’algorithme de

calcul des lignes de reflet se trouve dans P'article de Beier et Chan (1994).

3.3.3 Isophote

Cette méthode constitue un cas particulier des lignes de réflection. Un faisceau
lumineux paralléle éclaire la surface & analyser sous un certain angle. La méthode

des isophotes consite alors & construire les lignes & la luminance constante sur la
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Lit)=Lo+t-7

(a) (b)
FIGURE 3.9 Lignes de réflection (a) et de reflet (b)

surface. La luminance en un point de la surface est simplement le produit scalaire
entre le vecteur de la direction du faisceau lumineux et la normale & surface o/ en
ce point. Les discontinuités de courbure sont repérées par des cassures ou disconti-
nuité du vecteur tangent des isophotes. Le succés de cette méthode est fortement

dépendant de la direction du faisceau luminueux.

3.3.4 Surfaces offsets généralisées

Une surface offset généralisée est définie par la surface suivante :
F(U, U) = _U-(U, U) + sf(kmzn, kmaw)ﬁ (3.4)

f(Kumin, kmaz) €st une fonction scalaire des courbures normales principales dépen-
dant implicitement des paramétres u et v et appelée fonction offset. Le choix de
la fonction offset dépend du type d’irrégularité ou d’imperfection géométrique &
détecter. Les differentes fonctions offsets les plus utilisées (Hagen et al. (1995))

sont :
1. f = Ekmin * kmaz : test de convexité

2. f = kmintkmaz ; détection de points plats
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3. f=k2, +k2,, : degré de continuité mathématique

4. f = |kmin| + |kmaz| : visualisation de la variation de la courbure
5. f = kmin ou f = kpeg : visualisation de la continuité pour des raisons
techniques
6. f = — ou = : visualisation de discontinuité du second et du troisiéme
LT max
ordre

7. f = constante : test d’aspect technique

Le traitement spécifique & une discipline des surfaces, comme les techniques de
découpage, détermine également le choix de la fonction offset. Ainsi, une surface,
qui doit étre traitée par un dispositif coupant & téte sphérique, ne doit avoir de
rayon de courbure supérieure au rayon de courbure Repypan: de la téte sphérique.

1

La fonction offset dans ce cas particulier est —— — kpqq-
coupant

3.3.5 Cartographie en couleur

La cartographie en couleur, illustrée par Dill (1981), permet de visualiser des fonc-
tions scalaires sur une surface. A chaque valeur d’une fonction scalaire est aso-
ciée une couleur. Les couleurs sont utilisées comme une quatriéme dimension et
montrent quantitativement les variations de la fonction scalaire sur la surface.
Usuellement, les couleurs associées & la courbure de Gauss sont rouge pour une
valeur positive de la courbure de Gauss, bleue pour une valeur négative et vert
pour une valeur nulle. La principale difficulté de cette méthode d’interrogation est

le choix d’une échelle des valeurs de la fonction scalaire.
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3.3.6 Lignes caratéristiques

Les lignes caratéristiques sont des méthodes d’analyse qui comprennent les lignes de
courbure et les lignes géodésiques (définies dans Farin (1993)). Les interprétations

de ces lignes sont cependant non-intuitives restreignant ainsi leur utilisation.

3.3.6.1 Lignes de courbure

Les lignes de courbure correspondent aux lignes tracées sur une surface pour lesquels
en chaque point la direction de la tangente coincide avec une direction de courbure
principale. Elles forment un réseau de lignes orthogonales. L’inconvénient majeur de
cette méthode est que les algorithmes de détermination des lignes de courbure prés
d’ombilics divergent. Les ombilics sont fréquemment rencontrés dans les surfaces

gauches.

3.3.6.2 Lignes geodésiques

Le plus court chemin entre deux points d’une surface définit une ligne géodésique
ou chemin géodésique. Ces lignes sont caractérisées par une courbure géodésique
nulle. La courbure géodésique en un point d’une courbe inscrite sur une surface est
simplement la projection de la courbure k en ce point sur le plan tangent (71, 7%)
de la surface. Le tracé de ces lignes s’avérent utile pour effectuer un déplacement
optimal sur une surface. L’étude des chemins géodésiques est fort complexe, néces-
site un lourd bagage théorique et numérique et ne se préte pas & des interprétations

immédiates.
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3.4 Visualisation

Il s’avére utile de disposer des outils d’investigation de surface adéquats (Farin
(1993)) pour distinguer tout changement ou caractéristique particuliére d’une sur-
face de représentétion lors d’un processus de design. L'un des critéres pour juger
de la qualité visuelle d’une représentation géométrique est lié au fairness, qui peut
se traduire par caractére lisse. Une surface est dite fuir lorsqu’elle est visuellement
plaisante, notion reliée & l'esthétisme. Cependant, le caractere lisse d’une surface
n’a pas de définition unique. On peut définir comme lisse une surface qui ne pos-
séde pas de bosses, de creux, de zones plates, d’irrégularités surfaciques méme tres
minimes de tout genre. Une autre interprétation de la notion de lisse peut faire
référence & la continuité géométrique et paramétrique. Le caractére lisse d’une sur-
face réfléchissante peut également étre caractérisée en terme de comportement de
lignes de réflexion de la lumiére. D’autres critéres plus techniques du caractére lisse
peuvent étre le dépassement d’une valeur limite de courbure imposée par l'outil
de fraisage. La diversité de ces définitions fait qu'il n'y a pas de formule matheé-
matique unique permettant de mesurer le caractére lisse d’une surface. Ainsi, pour
repérer les principales parties d’une aile d’avion (comprenant les volets et les bords
d’attaque représentés par des surfaces réglées et les parties centrales intrados et
extrados par des surfaces coniques) la cartographie en couleur de la courbure de
Gauss, qui révéle les imperfections locales d’une précision liée a la définition de
la géométrie Lounsbery et al. (1992), sera utilisée comme outil principal dans la
suite de ce travail. Cette méthode d’investigation de surface est la plus adaptée &
Panalyse de la surface de représentation de I'aile d’avion. Celle-ci comporte des dis-
continuités géométriques introduites volontairement tels que les cassures explicitées
au chapitre suivant. Les autres méthodes d’investigation de surface révéleraient les

détails de cette imperfection géométrique voilant I'aspect visuelle global.
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CHAPITRE 4

REPRESENTATION NURBS D’UNE AILE D’AVION AVEC
CONTRAINTES GEOMETRIQUES

4.1 Présentation de la problématique

Une représentation simplifiée d’une aile d’avion telle que manufacturée chez Bom-
bardier Aéronautique est représentée sur la figure 4.1. L’extrados de l'aile se com-
pose uniquement de surfaces réglées dans ce cas-ci. Seul I'intrados comporte une
partie courbe illustrée par la couleur bleue. L’objectif est de générer de maniére
systématique de telles surfaces d’ailes d’avion & I'aide d’un modéle de paramétri-
sation le plus simple possible. Dans la configuration souhaitée, I'extrados présente
également une partie courbe délimitée par les longerons avant et arriére, de forme
géométrique approchant une conigue. Le modele paramétrique & développer sera &
la base de la réalisation d’une méthode d’optimisation du design de l'aile dans le
but d’en améliorer 'aérodynamisme. Ainsi, & cette étape du design préliminaire,
on doit tenir compte de la nécessité de maintenir le nombre de paramétres (va-
riables de design) assez restreint. La description de I'extrados avec une centaine de

paramétres ou moins sera jugée satisfaisante.

4.2 Localisation des différentes contraintes géomeétriques

La figure 4.2 récapitule les différentes contraintes géométriques requises. Les becs
(slat), sont des surfaces réglées dans le sens de I'envergure situées autour du bord

d’attaque de 'aile. Les parties centrales de l'aile sur I'intrados et sur I'extrados,
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FIGURE 4.1 L’extrados est & droite, I'intrados & gauche

délimitées par les longerons avant et arriére, doivent étre préférentiellement décrites
par des coniques dans le sens de I'envergure. Les volets (flaps), situés au bord de
fuite sont également des surfaces réglées dans le sens de 'envergure. Dans le sens
de la corde la rencontre de deux volets est matérialisée par une cassure (break) qui

est en faite une discontinuité du vecteur tangent.

4.3 Construction initiale de ’aile

Il est nécessaire de disposer dans une premiére étape d’un réseau de points de
controle dérivant d’une description d’aile d’avion sans contrainte. L’implantation
des contraintes géométriques s’effectue & partir de ces points de controle initiaux.
L’information géométrique tridimensionnelle d’une telle aile est décrite simplement
par des coupes bidimensionnelles correspondant & des sections de définition ou
4 des profils d’aile. La description NURBS des profils d’aile permet d’obtenir une
représentation d’aile d’avion avec contraintes géométriques par une surface réguliére

i.e suffisamment continue. Le choix du degré de la surface dans les deux directions
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volets (surfaces reglees)

cassure ou break

longeron arriere

becs ou slats (surfaces reglees) longeron avant

Pian de reference ( Z=0)

FIGURE 4.2 Localisation des différentes contraintes géométriques

de paramétrisation est guidé par :

1. la nécessité d’obtenir la surface la plus lisse possible, i.e sans présence d’os-

cillation,

2. les conditions de régularité mathématiques adéquates, qui dans ce cas-ci sont

la continuité des tangentes et des courbures.

Le degré trois est le degré qui répond le mieux aux exigences précédentes.

L’aile est construite & partir d'un ensemble de points appartenant a des profils 2D
dont la position dans le sens de ’envergure, la longueur de la corde (chord length)
et 'angle de vrillage (twist angle ) sont des paramétres & imposer. L’algorithme
d’interpolation globale s’avére étre 1'outil le plus adapté pour la création de courbes
B-spline initiales & partir de ces points. L’interpolation consistant & construire
une courbe passant par un ensemble de points donnés, le choix de ces points se
fait de maniére & délimiter les différentes parties de l'aile & chaque section de

définition : volet intrados, partie centrale intrados, bec, partie centrale extrados et
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volet extrados. On décompose alors I'aile en cing parties tel qu’illustré sur la figure

4.3.

NN
N
R A58
oy, 7

PRI

.'~'.'.":ft

FIGURE 4.3 Les 5 différentes parties de 1'aile

Chaque section de définition de l'aile, & une position donnée dans le sens de I’en-
vergure, correspond & un profil 2D qui se divise donc en cinq sous-sections. Pour

chacune de ces sous-sections, I'interpolation comprend quatre étapes :
1. lecture des mg points définissant chaque sous-section,

2. attribution de paramétres d’interpolation & chacun de ces points suivant la

méthode de longueur d’arc,

3. m points & interpoler sont choisis parmi mq points initiaux suivant la cour-

bure,
4. récupération des points de contréle correspondants.

Quatre points de collocation se sont avérés suffisant pour décrire respectivement
les volets intrados et extrados, et la partie centrale de l'aile & ’extrados. La partie
centrale de l'aile & I'intrados comprenant un point d’inflection est décomposée en

deux sous-sections et est décrite dans sa globalité par huit points de collocation.
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Le bord d’attaque a la courbure la plus variée a nécessité six points de collocation.
Les ailes sont construites, dans cette étude, a partir de trois sections de défini-
tion : une section & I'’emplanture (root section), une section intermédiaire (break
section ou mid-section) et une section & ’extrémité de I'aile (¢ip section). Chacune
de ces sections est décrite par 26 points de contrile. Les jonctions entre chaque
sous-section d’un méme profil sont repérées par une valeur dans le vecteur nodal
U, soit les cinq valeurs Us, Us, U, Uyg et Upy. La valeur du vecteur nodal Uy
permet de positionner le point d’inflection de la partie centrale de I'intrados créant
ainsi une jonction supplémentaire. Le vecteur nodal U comprend alors 6 intervalles
qui reflétent la longueur des différentes sous-sections. Le choix des points de collo-
cation & chaque section de définition permettant de reconstruire le vecteur nodal
U se raméne 3 résoudre un systéme d’équation linéaire ou les inconnus sont les
paramétres d’interpolation associés & chaque point de collocation. La définition du
bord d’attaque nécessite en plus que le point le plus éloigné du bord de fuite soit
toujours interpolé. Ceci contraint le choix des autres points de collocation du bec.
Un paramétre d’écartement est utilisé pour sélectionner deux autres points symé-
triques par rapport au bord d’attaque et pour obtenir la meilleure approximation
de la forme géométrique du bec. La figure 4.4 illustre la répartition des points de
collocation, la position des points de controle ainsi que le vecteur nodal U associé
3 une section de définition de ’aile. Les points de controle de ces trois sections de

définition servent alors a implanter les différentes contraintes géométriques.

4.4 Limite de 'influence des points de contréle

L’influence des points de controle sur la forme géométrique de la surface de repré-
sentation B-spline bi-cubique est locale (cf la propriété de modification locale dans

2.3.5). Cette propriété est exploitée dans le sens de paramétrisation de la corde tout
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FIGURE 4.4 Répartition type des points de collocation (en bleu) et des points

de controle (en rouge), ainsi que le vecteur nodal U =[0 0 0 0
0.0512455 0.090465 0.143349 0.209525 0.275549 0.341379
0.395866 0.438937 0.467439 0.489007 0.506421 0.526243
0.552836 0.595193 0.649854 0.716178 0.782473 0.84879
0.902455 0.943482 1 1 1 1 1, & une section

au long de I'aile. Le long d’une courbe iso,, un point de controle P, ; (jo—¢ < j < jo)

n’a d’influence que sur la partie de la surface décrite par Uintervalle [u;; t;qpiq) du

vecteur nodal U. 1l s’en suit la répartition suivante :

1.

5.

6.

de u égal & zéro jusqu’a une valeur Us = Uyglet—intrados COTTespond le volet
cOté intrados,

de Us = Uyolet—intrados jUSQUWa Uy = Uipfiection la partie centrale intérieure
intrados,

de Uy = Uinfiection jusqu’a Uis = Usigr—intrados 1& partie centrale extérieure
intrados,

de U4 = Usiat—intrados & U9 = Usiat—eatrados 1€ bec,

de Uiy = Ugai—estrados & Uss = Ugolet—extrados 18 partie centrale extrados,

de Usy = Uyolet—extrados & U €gal & I'unité le volet coté extrados.

Sur la figure 4.5 est représentée 'influence d’une rangée j dans le sens de ’envergure

de points de contrdle suivant le vecteur nodal U. A I'exception de la partie centrale

intérieure intrados qui est décrite par I’écartement d’un seul triplet de points de
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contrdle, les autres parties centrales de I'aile ont nécessité 1’écartement de deux
triplets de points de controle. Nous verrons dans le prochain chapitre comment
’écart entre les points de controle peut étre déterminé pour obtenir une surface

lisse.

Py,

Pioj Py

P,

FIGURE 4.5 Limite de 'influence de la rangée j dans le sens de I'envergure des
points de contrdle écartés suivant le vecteur nodal U

4.5 Cassures et surfaces réglées

L’imposition de cassures permet simultanément d’obtenir les surfaces réglées dé-
crivant les volets et le bec. Il faut rappeler que toutes les surfaces engendrées dans
cette étude sont des surfaces tensorielles (définies au paragraphe 2.3.5). Introduire
une discontinuité dans une direction de paramétrisation d’une telle surface entraine
I'apparition d’une ligne de discontinuité dans ’autre direction de paramétrisation.
Il s’ensuit que le traitement théorique des cassures s'explique plus naturellement
sur des courbes B-spline 3D. La transposition aux surfaces tensorielles est alors
immédiate : les points de contrdle des iso-courbes en u ou en v d’une telle surface
sont distribués de maniére similaire. Trois principales propriétés sont invoquées :
propriété de Penveloppe convexe et de la dérivée premiére des courbes B-splines,

et, propriété de la partition unité des fonctions de base B-splines. En définissant
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une courbe B-spline C(u) par son ordre p + 1 (ol p est le degré choisi égal a trois
dans notre étude), par n son nombre de points de controle P; et par U son vecteur

nodal, il existe trois maniéres d’introduire une discontinuité du vecteur tangent :

1. par duplication d’un point de controle existant F; jusqu’a ce que sa multipli-
cité soit égale au degré de la courbe i.e trois,

2. par une duplication d’un point de controle existant P; et par insertion double
p p p p

d’un noeud dans le vecteur nodal U,
3. par une insertion triple d’'un noeud dans le vecteur nodal U.

Les résultats de telles opérations sont démontrées dans Bentamy et al. (2001). Le
traitement théorique des différentes méthodes est exposé de nouveau afin de mettre

en évidence le choix judicieux de la méthode employée.

4.5.1 Duplication de points de contréle

Il s’agit dans cette premiére méthode de dupliquer in point de controle jusqu’a ce
que sa multiplicité soit égale au degré de la courbe. Ainsi, sur 'intervalle [u;13; %iy4)

du vecteur nodal U, la courbe C(u) s’écrit :

C(u) = Nijy33(u) Piys + Nipos(u) Pipo +
+ Ni+1,3(u) Pz'+1 -+ ]\rri,g(’lt) IJz (41)

La fonction de base N; 3 3(u) est définie sur I'intervalle [u;13; u,47). Si la multiplicité
du noeud u = u;;3 est égal & un, la fonction de base N;y33(u) est C®), Ceci

implique que Njs3(u = u;43) est égal & zéro. De la propriété de partition de
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I'unité sur I'intervalle [u;43; u;j14) découle :

i+3

Z Nj3(u) = Nz‘+3,3(u) + Ni+253(11) +
Jj=i

+ Ni+1,3(U) + M,3('ll,) = 1. (42)

Il s’en suit que si les points de controles P;, Py et Pj, 5 sont confondus, la courbe

C'(u) évaluée au noeud u = u; 3 se réduit a :

C(u) = Niyo3(u) Piyo + Nip1,3(u) Pipy + N 3(u) P;
= (Niy2,3(u) + Nip13(u) + Nis{u)) Pi. (4.3)

-

=1

Le point de controle P; appartient & la courbe. La dérivée premiére de la courbe
C'(u) est continue bien qu’on ne puisse le détecter visuellement. L’expression de

celle-ci dans les intervalles [u;y1; i) €t [u;40; u;y3) €st :

C'(u) = Ni—19(u) Q;—1 + Nio(u) Q; + Niy12(u) Qiyy (4.4)
C'(u) = Nip(u) Q; + Nip12(u) Qiyr + Nipoo(u) Qito (4.5)
Qi=px B = B (4.6)

Uitp+1 — Uity

avec
{0,...,0,up+1,...,u,_p_1,1,‘..}.,1 . (4.7)

4 »
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La limite de ces expressions lorsque u tend vers u,4o s'obtient aisément :

m C’'(u) = Nip(uise) Q; + Nix12{tive) Qipy (4.8)

U—PU; 42

Le noeud uiys étant un noeud interne, les fonctions de base Njo(u) et Njy12(u)
évaluées en ce noeud sont non-nulles. Si les points de contrdle de la courbe dérivée
premiére C’(u), Q; et Qi1 sont confondus, la limite vectorielle précédente tend
continiiment vers zéro, toutes les fonctions de bases N;s{u) j=s—1..i+2 définies en u;4o
étant C®. Q; et Q;4, confondus équivaut aux trois points de controle Py, Py et

P; ., confondus. Sous forme de postulat cette méthode s’énonce :

Pour obtenir une discontinuité visuelle de la dérivée premiére d’'une
courbe B-Spline cubique définie sur le vecteur nodal U, au noeud u =
ui+3 de multiplicité un, trois de ces points de controle (les points P;,
P, et P;;5) doivent étre confondus. La discontinuité est localisée au

point de controle P; appartenant & la courbe.

4.5.2 Duplication de points de contrdle et insertion de noeud

Dans cette seconde méthode un point de controle et un noeud du vecteur nodal U
sont dupliqués jusqu’a ce que leur multiplicité respective soient égale au degré—1
de la courbe. En posant les noeuds du vecteur nodal ;49 et u;13 égaux et les points

de controle P; et P;,, confondus, I’équation Eq. (4.3) au noeud u;,3 devient :

C(v) = Niy13(v) Piy1 + Nig(v) P;
= (Nip1,3(0) + Nia(v) P; (4.9)

~ i
~
=1
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sachant que Nii23(u;y3) = Nijs3(uits) = 0. De méme que précédemment, le point
de controle P; appartient & la courbe B-spline cubique. L'étude de la dérivée
premiére s’effectue alors sur les intervalles non-nuls [u;uit1) et [uiyo; uips) du
vecteur nodal de la dérivée premiére (Eq. 4.7) comprenant un noeud double u;4,
étant égal & u; 0. Lorsque u tends vers w9, la dérivée premiére admet une unique

équation :

lim C’(u) = N;a(uit2) Q; =
U—rUi42
P, — P,

3 Ni’g(ui+2) .
Uitq — Uil

(4.10)

Le noeud u;,, étant un noeud interne, la fonction de base B-spline N, o(u) évaluée
en ce noeud a une valeur non nulle. La coincidence des points de controle P; et
P, force 'amplitude de la dérivée premiére & décroitre continiment & zéro étant
donné que toutes les fonctions B-Spline Nj(u) j=i—2.. ;12 sont au moins C™) au

noeud u;,2. Ce résultat peut s’énoncer de la maniére suivante :

Pour obtenir une discontinuité visuelle de la dérivée premiére d’une
courbe B-Spline cubique définie sur le vecteur nodal U, au noeud u =
u;43 de multiplicité deux, les noeuds ;43 et u;t» étant égaux, les points
de controle P; et P;;; doivent étre confondus. La discontinuité est

localisée au point de controle P; appartenant & la courbe.

4.5.3 Insertion de noeuds

Dans cette troisiéme méthode un noeud du vecteur nodal U est inséré jusqu’a que sa
multiplicité soit égale au degré de la courbe. Pour une courbe B-spline cubique cette

derniére méthode revient 3 une insertion triple d’'un méme noeud dans le vecteur



62

nodal U : soient les noeuds wuiy1, uiyp et u;43 dans 'exemple étudié. Au noeud
u;43 appartenant a Uintervalle [u;43; uiv4), I'unique fonction B-spline non nulle est
la fonction N;3(u). Par la propriété de partition unité (Eq. (4.2)), la valeur de la
fonction B-spline N; 3(u) est nécessairement égale & 1. La courbe B-spline évaluée

au noeud u;y3 vaut alors :

C(u = ui+3) = Ni,g(u,-+3) P,; == Pz (411)

Le point de contrdle P; appartient & la courbe comtne dans les deux cas précédent.
L’évaluation de la dérivée premiére autour du noeud w;,o fait intervenir les deux

remiers intervalles non nuls limitrophes [u;—1; u;) et {tiye; uirs) et s’écrit :
) +2y U+

C’(u) = Ni——3,2(u) Qi_3 + (4.12)
+ Ni—gp(u) Qi + Nim1p(v) Q;_y,

C’'(u) = N;o(u) Q; + Nit12(v) Qi1 + Niga2(u) Qipo- (4.13)

Toutes les fonctions B-spline N; o(u);=;-3..i+2 sont identiquement nulles et au moins
C'© au noeud ;9 4 'exception des fonctions B-spline N;_1 2 et N; 2 qui sont c-Y,
Les limites & droite C,_,,,(u) et a gauche CJ,,(u) de la dérivée premiére C’(u) au

noeud u; 9 sont respectivement :

Clesi(Uiya) = lim C'(u) = Ni—12{Uiy2) Qi_1, (4.14)

u—)uz+2
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Cl

right

(Ui+2) = 1112 C’(U) = A';',g(ui_f_g) Qz (415)

u—-)uH_z,

Ces deux vecteurs tangents sont identiques pour une configuration particuliére des
points de controle Q; et @,_; soit lorsque les points de controle P;_y, P; et Py,

sont reliés par la relation :

| Piyy — Pi| | P; — P;_, |

qu'+4 — Uiyl | B 1Uz’+3 = Uy 1 .

(4.16)

L’algorithme d’insertion triple de noeud, décrit dans Piegl et Tiller (1997) § 5.2.,

est basé sur ce principe. Excepté ce cas particulier, cette méthode peut s’énoncer :

Pour obtenir une discontinuité visuelle et mathématique de la dérivée
premiére d’une courbe B-spline cubique définie sur le vecteur nodal
U, au noeud u = u;y3 il suffit d’égaliser les noeuds wu;yo €t u;y; au
noeud u = u;y3. La discontinuité est localisée au point de controle P;

appartenant a la courbe.

Ces differentes méthodes sont illustrées sur les figures 4.6 et 4.7. Il est apparu que
I'imposition des cassures ne nécessitait qu'une discontinuité visuelle du vecteur tan-
gent. L’approche choisie a donc été la premiére. Les deux autres méthodes s’avérent
tout aussi efficaces dans un processus de design mais plus difficiles & implémenter.
La position de la discontinuité est fixée de maniére directe par la position des points
de controle dans la premiére méthode. Les deux autres méthodes nécessitent en plus
de trouver la valeur optimale du noeud dans le vecteur nodal auquel correspond le
point de discontinuité. Le choix d’une paramétrisation adéquate se trouve ainsi lié
a I'imposition de cette contrainte. La paramétrisation doit demeurer une mesure

globale de la qualité de la représentation géométrigue.
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FIGURE 4.6 Courbes B-Spline cubiques définies sur le vecteur nodal : a) U =[0 0 0

00.40.61111],b)U=[00000.50.5111 1] avecun

noeud double et un point de controle double, ¢c) U = [0 0 0 0 1/3
0.52/3111 1] avec un point de controle triple Py = P3 = Py,
d)U=10[00000.50.50.5111 1] avec un noeud triple

11 suffit donc de tripler les points de contrdle correspondant & la description des
cassures et des becs pour assurer une discontinuité visuelle du vecteur tangent
dans le sens de I'envergure. D’autre part, la propriété de 'enveloppe convexe as-
sure que sur chaque intervalle [u;; u;41] du vecteur nodal U, seuls les points de
contrdle P;_,...P; interviennent. Pour obtenir un segment de droite dans l'in-
tervalle [u;; u;,1] il suffit alors d’aligner quatre points de controle P;_3. .. P, dans
le cas d’une courbe B-spline cubique C(u). Les sections de définition supportent
toujours des cassures a ’exception des deux sections extrémes, I'une a 'emplan-
ture et la seconde & I'extrémité de 'aile. Ainsi, pour une aile définie & partir de
trois sections de définition, deux extrémes et une intermédiaire, 'imposition d’une
cassure sur le volet ou le bec fait apparaitre cinq points de controle dans le sens
de 'envergure, trois points de contrdle y étant confondus. Pour une paramétrisa-

tion cubique dans le sens de I'envergure, le vecteur nodal V dans cette direction
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(d)

FIGURE 4.7 Points de controle associés aux courbes de la figure 4.6

de paramétrisation ne présente que deux intervalles non-nuls internes. A Yintérieur
de chacun de ces intervalles il n’y a seulement que deux points de controle dis-
tincts. C’est ainsi que les différents segments de courbes définissant les volets et
les becs se trouvent reliés linéairement. De plus, le choix des points de controle de
chacune des parties réglées se faisant sur le méme critére, la distribution de ces
points assure une linéarité entre les points de la surface de I'aile d’une partie re-
glée, pour un méme intervalle de valeurs dans le vecteur nodal U dans la direction
de paramétrisation de la corde. Pour une aile comportant deux cassures et deux
sections de définition intermédiaires, 'imposition de cassures fait alors apparaitre
huit points de controle dans le sens de 'envergure. Le vecteur nodal V de la surface
dans le sens de I’envergure a alors trois intervalles non-nuls internes. De méme que

précédemment, & intérieur de chacun de ces intervalles, il n’y a que deux points
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de controle distincts. La linéarité est également obtenue implicitement. La figure
4.8 représente la distribution des points de contréle dans le cas d’une aile & une
cassure. Le traitement des parties centrales est expliqué au paragraphe suivant. Sur
la figure 4.9 on peut apercevoir la discontinuité du vecteur tangent dans le sens de

I’envergure matérialisant les cassures.

FIGURE 4.8 Points de controle d’une aile & une cassure

FIGURE 4.9 Visualisation d’une cassure a I'aide d’un maillage cartésien de la sur-
face extérieure de 1’aile d’avion
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4.6 Introduction de parties coniques

Plusieurs méthodes sont proposées pour introduire la contrainte de courbure des
parties centrales de laile. Toutes ces méthodes partent d’une aile entiérement réglée
dans le sens de ’envergure. La construction d’une telle aile, présentée sur la figure
4.10, s’obtient en triplant tous les points de controle de la section supportant la

cassure.

(a) (b)

FIGURE 4.10 Courbure de Gauss a I'extrados (a) et a l'intrados (b) d’une aile &
une cassure

A partir de ce réseau de points de controle initial, deux démarches sont possible
pour controler la forme géométrique des parties centrales intrados et extrados de
aile :

1. une insertion (algorithme d’insertion de noeud dans une surface : algorithme
A5.3 Piegl et Tiller (1997)) de points de controle entre la section & 'em-
planture et la section supportant la cassure nous permet de modifier la forme
géométrique de la partie intérieure dans le sens de 1'envergure de 'aile sans

altérer la forme de la partie extérieure de 1’aile toujours dans le sens de 'en-
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vergure. De méme, une insertion d’une ligne de points de controle entre la
section supportant la cassure et la section & l'extrémité de l'aile nous per-
met de modifier la forme géométrique de la partie extérieure de I'aile sans
altérer la partie intérieure. Il suffit alors de bouger les points de controle de
cette nouvelle rangée pour modifier 1a forme géométrique des parties centrales

intérieures et extérieures sur 'extrados et 'intrados.

2. un écartement des points de controle triples dont le domaine d’influence coin-
cide avec les parties centrales intrados et extrados. On se limite & deux pos-
sibilités :

(a) Vécartement des points triples se fait suivant des directions imposées. Il
en résulte des modifications concentrées autour du triplet de points de

controle écartés

(b) I'écartement est contrdlé par un schéma d’interpolation modifié. Aux
trois équations ‘d’interpolation dans le sens de I’envergure, on ajoute
deux équations supplémentaires de la dérivée premiére et seconde d’une

conique de référence.

4.6.1 Insertion d’une ligne de points de controle

La figure 4.11 schématise le sens de déplacement d’un point de contrdle apparte-
nant 4 la ligne d’insertion. Le déplacement vertical, orienté vers le bas, d’un point
de controle est limité & Vintersection avec la ligne directrice ol la continuité des
tangentes est assurée & cette position relative égale & 1. La position relative égale
4 0 correspond & la position initiale du point de controéle inséré. La visualisation
des sections de ’aile ne nécessite pas I'intersection de plans & Y constant avec I’aile
dans ce cas-ci. Les points de controle d’une méme section de la surface de I'aile

appartiennent & des plans paralélles. Les iso-courbes v, résultant d’une combinai-
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Point de controle z
& Pemplanture Point de contrédle
T
*

de la ligne insérée v
a la position relative
égale 4 0

sens de

déplacement Triplet de points de contrdle

a la cassure Point de controéle

point de controle

ies . ligne directrice
a la position relative

égale & 1

FIGURE 4.11 Description du sens de déplacement d'un point de controle de la ligne
de points de controle insérée

son des coordonnées planaires des points de controle, appartiennent également &
des plans. Plusieurs de ces iso-courbes sont montrés sur la figure 4.12. La courbe
isoparamétrique (v = 0, 26), illustrée sur la figure 4.13, permet de voir les défor-
mations maximales engendrées pour différentes valeurs des positions relatives. Il
apparait clairement que pour des valeurs de positions relatives excédant 0.2, il y
a apparition de bosses dans les profils de I'aile. L’allure des iso-courbes dans la
direction de paramétrisation u est montrée sur les figures 4.14 et 4.16. Afin d’éviter
I’apparition de bosses, on restreint le déplacement vertical d’un point de controle
inséré, ce qui revient & prendre des valeurs de positions relatives inférieures a 0.2.
Les iso-courbes (u = 0.72) et (u = 0.24), représentées sur les figures 4.15 et 4.17,

révélent les formes linéaires obtenues, éloignées de furmes coniques.

Malgré que cette méthode présente 'avantage que la surface reconstruite passe par
les trois sections de définition, les déplacements du point de controle de la ligne
insérée restent trés limités. De plus, aucun controle sur la courbure des parties

centrales dans la direction de ’envergure ne peut étre établie de maniére directe.
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FIGURE 4.12 Coupes suivant des plans 4 Y constant dans le domaine d’influence
des points de contrdle déplacés

FIGURE 4.13 Courbes isoparamétriques (v = 0.26) suivant la valeur de la position
relative extrados et intrados

4.6.2 Ecartement de points triples suivant des directions imposées

La figure 4.18 schématise le sens de déplacement de deux points de controle appar-

tenant & un triplet sur la section supportant la cassure. Les paramétres controlant
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FIGURE 4.14 Courbes iso_u & I’extrados dans le domaine d’influence du point de
controle modifié
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FIGURE 4.15 Courbes isoparamétriques (u = 0.72), projetées dans le plan (YZ),
pour des valeurs de la position relative extrados ne faisant pas appa-
raitre de bosse

la position finale de deux points de contréle extrados ou intrados sont les deux
facteurs de déplacement intérieur et extérieur ainsi ue les rotations intérieures et

extérieures. La visualisation des sections de I'aile nécessite I'intersection de plans &



72

-0.05
-0.1
-0.156
-0.2
-0.25
-0.3
-0.35
-0.4

14

FIGURE 4.16 Courbes iso_u & l'intrados dans le domaine d’influence du point de
controle modifié
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FIGURE 4.17 Courbes isoparamétriques (v = 0.24), projetées dans le plan (YZ),
pour des valeurs de la position relative intrados ne faisant pas appa-
raitre de bosses

Y constant avec aile dans ce cas-ci. Les points de contréle d’une méme section de
la surface de I’aile n’appartiennent plus 4 des plans paralléles. On peut apercevoir

sur la courbe isoparamétrique (v = 0, 26), illustrée sur la figure 4.19, les déforma-
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tions maximales provoquées pour différentes valeurs de position d’écartement. On
peut remarquer que 'amplitude des bosses est plus faible qu’avec la méthode pré-
cédente. Cependant, les angles de déviation ont dii &tre maintenus & zéro car il a été
difficile d’obtenir des solutions sans bosse. Les iso-courbes (u = 0.72) et (u = 0.22),
représentées sur les figures 4.20 et 4.21, présentent, avec cette méthode, une allure
plus courbée plus les valeurs de position d’écartement sont élevées. Cependant, ce
type d’écartement n’assure plus que la surface d’aile ainsi modifiée passe par la

section supportant la cassure.

Bien que cette méthode offre plus de possibilités aux déplacements des points
contréle, on ne peut relier de maniére simple I’allure courbée des solutions obtenues

aux propriétés de courbure d’une conique.

Point de controle
a 'emplanture
.

Point de controle

a une position d’écartement
intérieur et & un angle de
déviation intérieur

Point de vontréle
4 une position ’écartement y
extérieur et & un angle de

déviation extérieur

Ny

normale extérieur .

-

angle de déviati
intérieur

. -
-

.- anple de déviation

o DU W ceoo-__fxiéNeur. e déviation
e déviation e extérieur
intérieur o . -
e intérieur e extérieur
normale intérieur Point de controle
a Pextrémité
point de contréle
a la cassure

FIGURE 4.18 Description du sens de déplacement de deux points de contrdle
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FIGURE 4.19 Intersection entre laile et le plan (Y = 2.75) pour plusieurs valeurs
de l'écartement intérieur et extérieur & l'extrados et & l'intrados. Les
angles de déviation sont maintenus & zéro

0.35 | angle deviation 0.0 position ecartement 0.0 * -1
pe 0.8 x

FIGURE 4.20 Courbes iso-paramétriques (u = 0.72) , projetées dans le plan
(YZ),pour des valeurs d’écartements extrémes a 'extrados ne faisant
pas apparaitre de bosses

4.6.3 Ecartement des points triples 4 ’aide d’un schéma d’interpolation

modifié

En choisissant une surface B-spline tensorielle comme surface de représentation

initiale de I'aile, les points de controle des sections de définition peuvent étre consi-
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FIGURE 4.21 Courbes iso-paramétriques (u = 0.22), projetées dans le plan (YZ),
pour des valeurs d’écartements extrémes & l'intrados ne faisant pas
apparaitre de bosses

dérés comme des points d’interpolation dans un algorithme d’interpolation global
de surface. Les coordonnées de chaque rangée de points de contrdle, dans une direc-
tion de paramétrisation donnée, de la surface d’interpolation sont calculées & partir
d’une interpolation des points de controle dans I'autre direction paramétrique. Cet
algorithme se décompose en une premiére série d'interpolation globale de courbe
dans la direction de paramétrisation u de la corde & partir des points de colloca-
tion de la surface. Les points de controle résultant se confondent alors aux points
de controle des sections de définition. Une seconde série d’interpolation globale de
courbes s’applique alors aux points de controle des sections de définition dans la
direction de paramétrisation v de 1’envergure. L’écartement des points triples est
alors controlé par des équations d’interpolation globales de courbes. Les parties
centrales de l'aile devant étre décrites par des courbes coniques dans le sens de
I'envergure, il faut introduire 'information géométrique pertinente dans le systéme
d’équations du schéma d’interpolation. La premiére étape consiste & construire un

arc conique 3D passant par trois points.
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Arc conique 3D

11 existe de nombreuses maniéres de définir un arc conique 3D. La méthode la plus

commune s’appuie sur I'information géométrique suivante :
1. les deux points des extrémités de 'arc aqg et as,
2. les vecteurs tangents aux deux points extrémité £, et to,
3. un point intermédiaire a.

On construit une courbe rationnelle quadratique interpolant ces trois points avec
uniquement trois points de controle Py, P et P,. Le vecteur nodal correspondant
est simplement U = {0 0 0 1 1 1}. 1l s’agit d’une courbe rationnelle de Bézier ou
les fonctions d’interpolation sont les polyndémes de Bernstein. On montre que cette
forme rationnelle correspond 4 la description d’une conique dans un repére oblique
local formé par le vecteur position du point de controle P et les vecteurs L=PB-P

et T = P, — P, ( voir la figure4.22 et section 7.3 dans Piegl et Tiller (1997)).

Un facteur de forme k, égal & ﬂg}%’l, détermine le type de conique ol wy, wy et woy
sont les poids des points de controle P, P, et P, respectivement. Les poids des
points de controle Py et Py, wp et wo sont généralement fixés & un. On parle alors
de paramétrisation normale. Suivant les valeurs du paramétre k et des solutions de

I’équation du dénominateur de la forme rationnelle de Bézier :

wo—wlzi:wlvl k

Wy — 2'(1)1 + wny

U2 = (417)

on déduit la classification :

1. £ > 1, il n’existe pas de solutions réelles et de points & I'infini : c’est une

ellipse,
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FIGURE 4.22 Conique construite a partir d’une rationnelle quadratique de Bézier
& trois points de controle

2. k = 1ily a une solution réelle et un seul point & l'infini : c’est une parabole,
3. k < 1ily a deux solutions réelles et deux points 4 I'infini : ¢’est une hyperbole.

Le poids du point de controle P, permet alors de générer une multitude d’arcs de
courbes coniques passant par les deux points extrémités Fy et Py. On définit le
point S ol la courbe rationnelle quadratique définissant une conique suivant w;
passe pour la valeur uy du vecteur nodal. Les points de contrble Py, P, P», le poids

w, et le point S sont alors reliés par :

p = S((l — U0)2 -+ 2U0(1 — Uo)'LUl + U()Q) — (] - ‘LLO)2P0 — 'U,[Q)PQ (4 ]_8)
T 2’(1,0(1 - uo)w1 )

En fixant le point S, la position du point de controle P, est alors déterminée
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suivant la valeur du poids wy, la position des points de controle Py et P, étant fixée
et les valeurs de leurs poids respectifs wy et wo égales & I'unité. On génére ainsi
une famille de courbes quadratiques décrivant une conique passant par trois points
préalablement choisis avec wy comme variable de design. A partir de trois points de
controle appartenant aux sections de définition et controlant la forme géométrique

d’une partie centrale de Paile, on construit une conique de référence Cinitiate{u)-

Schéma d’interpolation modifié

Ce schéma s'applique & toutes les rangées de points de controle dans le sens de
I'envergure controlant la forme géométrique des parties centrales de l'aile. Le do-
maine d’influence des points de controle d’une surface B-spline bi-cubique dans une
direction de paramétrisation est expliqué au paragraphe suivant. La paramétrisa-
tion dans le sens de I'envergure ne s’appuie que sur les points de contrdle triple de
I'aile initiale. La valeur du paramétre v4, du vecteur nodal V = {0000ws111 1},
correspond alors & la position relative de la section intermédiaire. Le schéma d’in-
terpolation modifié consiste en cing équations d’un systéme d’équations linéaires ou
les inconnus sont les cing points de controle P°, P, P2, P3 et P* de la surface B-
spline bi-cubique finale. Aux trois équations d’interpolation des points de controle
des sections de définition Py, P, et P, s’ajoute deux équations de la dérivée premiere
Cinitiate(v4)V et de la dérivée seconde C,-mtmle(1)4)(2) évalués en u = v4 de la conique
de référence. Ceci permet d’inclure les propriétés intrinséques locales d’une conique
de référence dans le sens de I'envergure au point de la section intermédiaire. Une
reparamétrisation n’altérant pas les propriétés intrinséques locales de la conique de
référence s’avére nécessaire lorsque les vecteurs de la dérivée premiére Cinitiale(v4)(1)
et seconde Cmitmle(m)(?) provoquent un écartement excessif d’un triplet de points

de controle. La reparamétrisation introduit une nouvelle variable appelée D. Dans
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le but d’alléger le texte, la reparamétrisation est décrite & I'annexe 1. Afin de créer
une plus grande variété de courbes tridimensionnelles ayant les propriétés locales
d’une conique en 'un de ces points, on introduit également de la torsion définie
a Pannexe II. L’introduction de torsion au point de la section intermédiaire est
équivalente a une rotation de la dérivée seconde C,-,_litm‘e(m)@) autour de la dérivée
premiére C,»nitiale(v4)(1) suivant un angle de rotation «, qui apparait alors comme
un nouveau paramétre. Le systéme d’équations & résoudre s’écrit pour des valeurs

des trois nouvelles variables de design wy, D et « :

(1. o 0. o. o\/(P\ { B~ )
0. Nis(vs) Nos(vs) Niz(vs) 0 2 P,
0. Nis(vs) Nas(vs) Nan(vs) 0. | | P2 [ =] cRoamw)® | (4.19)
e N e (08

\ 0. o 0. o. LJ\P) \ B

La figure 4.23 illustre la répartition des points de contrdle P°, P!, P2 P3 et P*
pour trois variables de design w;, D et a. Afin de mettre en relief lefficacité de
cette méthode & introduire des formes coniques pour les parties centrales de 'aile
d’avion, il n’est présenté sur les figures suivantes des iso-courbes dans la direction
de paramétrisation u que pour des valeurs des paramétres w;, D et « ne faisant
pas apparaitre de bosses dans les sections de 'aile. La détermination et les valeurs
optimales des paramétres wy, D et a font I'objet du chapitre suivant. Une mise
& P’échelle s’avére nécessaire a l'intrados afin d’apefcevoir les différences entre une
surface d’aile d’avion réglée et les iso-courbes dans la direction de paramétrisation u.

Les points de controles des sections de définition & I'intrados sont proches d’un plan
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paralélle au plan (XY). Sur la figure 4.24, on peut apercevoir, aprés agrandissement
et projection sur le plan (X Z), que 'iso-courbe (u = 0.13) & l'intrados passe par
la section supportant la cassure. La méme remarque s’é.pplique aux figures 4.25 et
4.26 présentant l'iso-courbe (u = 0.77) & I'extrados de l'aile dans les deux plans
de projection (Y Z) et (XZ). La projection dans le plan (XZ) permet de mieux

visualiser la forme conique.

Point de contréle £
9
a emplanture N =
t

" Courbure k : y

Vg = 1) xiCiw)|
1CT(w)|

k4

"'."

Courbe résultante

Y

Point de contrdle

a extrémite

Répartition des points de contréle
suite a "imposition d’une courbure

FIGURE 4.23 Répartition des points de controle résultant de l'application du
schéma d’interpolation modifié
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FIGURE 4.24 Courbe iso_u (u = 0.13) 4 I'intrados projetée dans le plan (XZ)
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FIGURE 4.25 Courbe iso_u (u = 0.77) & Pextrados projetée dans le plan (XZ)
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FIGURE 4.26 Courbe iso_u (u = 0.77) 4 'extrados projetée dans le plan (YZ)

Cette méthode posséde un nombre de variables de design, pour décrire les parties
centrales de 'aile, intermédiaire aux deux méthodes précédentes. De plus, ce type
d’écartement assure que la surface de Daile réglée initiale ainsi modifiée passe tou-
jours par la section supportant la cassure et que les parties centrales dans le sens
de I'envergure sont décrites par des courbes cubiques s’approchant de coniques.
Cette méthode est donc choisie pour I'implantation des parties centrales de formes
coniques. Dans la suite de ce document, on adopte la cartographie en couleur pour

visualiser la surface de représentation de laile.
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4.6.4 Qualité de la construction initiale de 1’aile

L'imposition des contraintes géométriques lors de 1a construction initiale de laile
peut conduire & Papparition de bosses pour certaines valeurs des paramétres de
design wy, D et a. Les figures 4.27 et 4.28 montrent les inversions de signe de la
courbure de Gauss qui peuvent se produire. Les volets et le bec présentent un cas
particulier ou la courbure de Gauss est nulle. Le choix d’échelle de la courbure de
Gauss a été choisi comme la longueur au carré de la tolérance de fabrication qui est
de I'ordre de 10™*m. Une visualisation de la courbure de Gauss entre —10~8m~2 et
10~8m~2 permet de saisir visuellement les modifications géométriques engendrées
par les différentes valeurs des paramétres de design 1wy, D et «. Les inversions
de signes s’accompagnent d'un changement de courbure suivant les directions de
paramétrisation et sont responsables de I’apparition des bosses. Ce type de singu-
larité est inhérent & la méthode utilisée. Pour la construction d’une partie conique
centrale s’appuyant indirectement sur trois points d'interpolation définissant cette
partie, il existe une infinité de courbes s’approchant localement de coniques au
point de la section intermédiaire, repérées par les différentes valeurs permises aux
paramétres wi, D et «. Les parties réglées de l'aile obtenue implicitement par le
triplement des points de contrdle & la section intermédiaire ne nécessitent aucun
traitement supplémentaire. Les modifications de la surface B-spline bicubique se
font alors par I'intermédiaire des variables de design vy, D et o qui sont au nombre
de quinze. Six et neuf variables de design controlent respectivement la forme géomé-
trique de la partie centrale extrados et intrados d'une aile & une cassure. Il est donc
nécessaire & cette étape de trouver les valeurs optimales de ces quinze variables de
design qui maintiennent les contraintes géométriques tout en rencontrant les points

de données de la partie centrale de l’aile et n’introduisant pas de bosses.

L’automatisation du choix des variables de design w1, D et a ne faisant pas appa-
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FIGURE 4.27 Extrados de 'aile 4 une cassure : inversion du signe de la courbure
de Gauss pour la partie centrale matérialisé par le changement de
couleur (bleu-rouge)

raitre de bosse nécessite par contre de recourir & une méthode d’optimisation déve-
loppée au chapitre suivant. Les algorithmes d’optimisation aérodynamique pourront
alors utiliser cette méthode de construction de l'aile & chaque cycle d’optimisation

en maintenant les propriétés géométriques désirées.
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FIGURE 4.28 Intrados de laile & une cassure : inversion du signe de la courbure de
Gauss pour les parties centrales matérialisées par le changement de
couleur (bleu-rouge) au travers d’'une méme partie centrale
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CHAPITRE 5

AUTOMATISATION DE LA CONSTRUCTION DE L’AILE AVEC
CONTRAINTES GEOMETRIQUES

5.1 Optimisation de la forme géométrique

La bonne qualité d’une représentation géométrique de Vaile doit tenir compte du
signe du produit des courbures dans les deux directions de paramétrisation k,, et k,,.
L’automatisation de la construction de laile consiste alors a trouver un critére qui
permet de sélectionner les valeurs des paramétres de design wy, D et a répondant 3
cette contrainte. La propriété de ’enveloppe convexe permet de déduire la convexité
d’une courbe B-spline ou NURBS & partir de ses points de controle. Ainsi une
courbe B-spline ou NURBS décrite par un réseau de points de controle convexe est
nécessairement convexe. On ne peut par contre rien conclure si le réseau de points
de controle d’une courbe B-spline ou NURBS n’est pas convexe. Cette propriété
permet ainsi de restreindre la variation du signe de la courbure suivant la forme
du réseau de point de controle. Cependant il n’existe pas d’équivalent pour les
surfaces B-splines ou NURBS (Floater (1994), Prautzsch et Gallager (1992)). La
convexité ou la concavité d’une telle surface est impossible & prédire simplement
a partir de la forme de son réseau de points de contrdle. Cette difficulté nous
impose & trouver I'équivalent d’un critére de convexité améliorant la forme de la

représentation géométrique de I'aile.
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5.1.1 Critéres et techniques d’amélioration de la forme d’une représen-

tation géométrique

Le type de singularité qui peut apparaitre dans une représentation géome-
trique comme précédemment, est traité par des méthodes liées au controle de la
forme géométrique (Au et Yuen (1995), Sanchez-Reyes (1997), Piegl (1989), Farin
(1987))(shape control). On parle alors de lissage de courbes ou de surfaces. Dans
la littérature, on trouve a ce sujet plus de méthodes développées pour les courbes
que pour les surfaces non paramétriques Ferguson (1986), Akima (1970),Carlson et
Fritch (1980). L’une des premiéres études & s'intéresser & I'apparition de singulari-
tés, telles des points d’inflection non-désirés, dans une courbe paramétrique a été
réalisé par Ferguson et Jones (1984). Cette étude marque la premiére utilisation
d’une méthode d’optimisation avec contraintes afin de contrdler la forme géomé-
trique & partir de I’évaluation de la courbure. Les contraintes correspondent, par
exemple, 4 imposer le déplacement des points de contréle le long de normales a la
surface ou & restreindre, dans I’espace, le déplacement des points de controle. Il a
été révélé par plusieurs auteurs Ferguson et al. (1988}, Hoitsma (1996), Kaufman
et Klass (1988), Maekawa et al. (1996), Sapidis et Farin (1990) que la courbure est
la principale grandeur intrinséque dont le controle de la variation est primordial
a la qualité d’une représentation géométrique. Dans certains cas (Moreton et Se-
quin (1992), Moreton (1993), Hohenberger et Reuding (1995)), la fonction objective
est simplement une mesure de 1’écart entre les valeurs de la courbure en diffé-
rents points de la géométrie et les valeurs cibles de la courbure & atteindre en ces
mémes points. L’algorithme d’optimisation doit alors converger vers une solution
ne s’écartant pas trop de la solution initiale tout en assurant une variation gra-
duelle et continue de la courbure. Ces techniques d’optimisation souffrent du trop

grand nombre d’évaluations nécessaires & la convergence. D’autres formulations
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(Bloor et al. (1995),Lott et Pullin (1988),Sarraga (1998)) s’appuient sur I’analogie
qui existe avec I’énergie de déformation d’une plaque fine rectangulaire élastique
en théorie de I'élasticité. Soumise & une sollicitation donnée, la plaque se déforme
en minimisant 'énergie de déformation. On montre que I'énergie de déformation,
pour de petites déformations, en un point de la plaque est une forme quadratique
des courbures normales principales de la plaque. Cette minimisation assure égale-
ment une variation graduelle et continue de la courbure. La fonction objectif est
alors une fonctionnelle proportionnelle 4 'énergie de déformation qu’on évalue en
plusieurs points de la surface. Le nombre d’évaluations est moindre dans ce cas-
ci mais reste trés sensible aux endroits ol est échantillonnée la surface. D’autres
méthodes non itératives (Rogers et Fog (1989),Chen et al. (1997), Andersson et al.
(1988)) traduisent les relations de contraintes entre les points de controle par des
systémes d’équations non-linéaires. Le lissage résultant est souvent plus prononcé
dans une direction de paramétrisation. Ces diverses remarques ont conduit & sélec-
tionner un algorithme de lissage & la fois souple d’implantation et aux propriétés

intermédiaires.

5.1.2 Algorithme de lissage

Le probléme lié au fairness se révéle étre d’une importance centrale durant ce
processus de design. L’algorithme de lissage préconisé dans cette étude appartient
aux méthodes dites variationnelles qui utilisent certaines énergies ou quantités
physiques comme mesure de fairness. Pour les surfaces paramétriques, on retrouve

souvent des méthodes utilisant :

1. Pénergie de plaques minces (strain energy)

/(kgnm + k?naa:)do' (51)
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Eoin, €t kmay €tant les courbures principales et do 1'élément de surface éle-

mentaire dans ’espace physique;

2. I’énergie de plaques minces approchées

k2. 4+ k2 dudv 5.2
mn max

dudv élément de surface élémentaire dans 'espace paramétrique;

3. I’énergie de plaques minces linéarisées

825 2 623 2 82-0_
L(w) +2- (m) + a2 dudv (53)

dudv élément de surface élémentaire dans 'espace paramétrique.

L’approche commune & ces méthodes consiste & supposer que la surface paramé-
trique est assez plate et d’en conclure que la métrigue sur la surface ne différe pas
beaucoup de celle du plan. Ces énergies servant de mesures de fairness peuvent
étre alors minimisées par une optimisation. Bien que cette supposition ne soit pas
réaliste, elle est largement acceptée. Plusieurs auteurs (Farin (1993), Maekawa et
Patrikalakis (1994), Farin et Sapidis (1989)) proposent de combiner I'expression de
I’énergie de plaques minces approchées avec celle d'une contrainte au sein d’une
optimisation afin d’obtenir un design lisse. Cette méthode est de nature globale et
s'adapte bien au probléme de lissage qui est également une propriété globale d’une
surface. La recherche systématique d’une solution optimale est cependant trop cou-
teuse pour permettre un temps d’exécution acceptable. Ceci est dd au fait que la
fonctionnelle de I'énergie de plaques minces approchées dépend non-linéairement
des points de controle de la surface. L’emploi d’une méthode heuristique d’op-

timisation s’avére alors justifie. Ce type de méthode d’optimisation est tres peu
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utilisé en conception assistée par ordinateur. Pourtant leur application est trés
bien adaptée au probléme de lissage. Les différentes représentations géométriques
obtenues pour différentes valeurs des paramétres de design wi, D et « différent
par les distributions des valeurs de la courbure de Gauss des parties centrales.
L’énergie de plaques minces approchées est alors une bonne mesure pour comparer
ces différentes configurations. Le calcul de ’énergie de plaques minces approchées
est détaillé & I’annexe III. Les directions des courbures normales principales ne se
confondant pas toujours avec les directions de paramétrisation u et v, Pénergie de
plaques minces approchées doit &étre pondérée par un terme de contrainte sur le
signe du produit de la courbure dans les deux directions de paramétrisation u et v.
La fonction objective & minimiser s’écrit :

(k2. +k2,.)dudv

min moex

_ [
X) = ; ku ku partie centrale un
F(X) = maz(k, x ky) X T Jduds

min

(5.4)

f partie centrale

X est le vecteur des variables de design w;, D et «, et maz(ky X k) représente un
terme de contrainte sur le signe du produit des courbures dans les deux directions
de paramétrisation u et v. Sur la partie centrale de I'extrados de l'aile, k, x k, doit
étre de signe négatif. Le terme de contrainte correspondant est la valeur maximale
positive en un point de la partié centrale de la surface de 'aile sur 'extrados. Ce
terme de contrainte reste inchangé pour la partie centrale extérieure sur l'intra-
dos de T'aile. Le signe du terme de contrainte k, X &, est cependant inversé pour
la partie centrale intérieure sur lintrados de I'aile. Cette inversion de signe pro-
vient de la présence d’un point d’inflexion & I'intrados des sections de définition.
Les termes de contrainte, maz(k, X k,), sont identiquement nuls pour une aile
lisse. Le choix de I'expression de cette fonction cott est guidé par la condition de

continuité nécessaire au bon fonctionnement des algorithmes d’optimisation. L’adi-
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mensionnalisation de I'énergie de la plaque mince approchée, aux fortes propriétés
de continuité mathématique, multipliée aux termes de contraintes max(k, x k,) at-
ténue les discontinuités engendrées par ces derniers termes. L’adimensionnalisation
permet de tenir compte également de I'ordre de grandeur des termes du produit.
La formulation de I'automatisation de la construction de l’aile avec contraintes

géométriques en un probléme d’optimisation est ainsi complétée.

5.2 Algorithmes d’optimisation

5.2.1 Formulation d’un probléme d’optimisation

La littérature abonde sur les méthodes d’optimisation (un exposé détaillé se trouve
dans les ouvrages de Vanderplaats (1984), Vanderplaats (1992)). Leur formulation
est étroitement liée 4 la discipline étudiée. Dans le cas le plus général, un probléme
d’optimisation revient & minimiser (ou maximiser) une fonction scalaire ou une
fonctionnelle, que ’'on nomme fonction objectif F, de plusieurs variables réelles z;
(0 < i < n), appelées aussi, dans le présent contexte, les variables de design. Les
variables de design peuvent étre indépendantes ou dépendantes. Lorsque les va-
riables de design ne sont soumises & aucune relation de dépendance, on parle alors
d’optimisation sans contrainte. Dans le cas contraire, cas qui définit une optimi-
sation avec contrainte(s), les relations de dépendance constituent les équations de
contraintes, qui, sous forme d’inégalité, sont regroupées dans le vecteur G et, sous

forme d’égalité, dans le vecteur H, définis dans I’équation 5.5 suivante :

Minimiser F(X) sujet

G;(X)<0j=1,2,....,m
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<z <zVi=1,2,...,n (5.5)

Les variables de design z; forment le vecteur de variables de design X. La derniére
équation délimite la région de 'espace de design ot doit étre recherché le minimum
(ou maximum) de la fonction objectif F(X). Les contraintes d’égalité et d’inéga-
lité sont supposées étre suffisamment continues et lisses, c’est-a-dire continiment
différentiables. La fonction F(X) ainsi que les contraintes d’égalité et d’inégalité
peuvent dépendre explicitement ou implicitement des variables de design. Dans le
cas explicite, on dispose alors d’équations analytiques et le calcul des dérivées, ou
sensibilités, de la fonction objectif en fonction des variables de design, peut étre
évalué exactement. Dans le cas implicite, cas qui représente la majorité des appli-
cations en ingénierie, on a recours aux dérivées numériques, ce qui peut augmenter
considérablement le temps de calcul. De plus, la fonction coiit et les équations des

contraintes sont souvent des équations non-linéaires dont les effets sont & prendre

en considération.

Il est nécessaire de choisir une méthode d’optimisation adaptée & I'automatisation
de la représentation NURBS de l'aile avec contraintes géométriques. Dans cette
étude, une optimisation sans contrainte est privilégiée, formulation plus facile et
moins cofiteuse a implémenter. De plus, la réduction du colt de calcul provient
du faible nombre de variable de design avec lequel l'aile d’avion est représentée,
soient quinze variables de design pour les parties centrales. Ainsi, a chaque étape du
processus de design aérodynamique, une surface de représentation de laile incluant
au mieux les contraintes géométriques est transmise a I'optimiseur aérodynamique.

Au paragraphe suivant, 'optimiseur utilisé est présenté.
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5.2.2 Choix de 'optimiseur

La fonction objectif F(X) a un grand impact sur I'algorithme d’optimisation &
choisir. De plus, elle peut présenter plusieurs minima locaux entravant la recherche
du minimum global. Les diverses techniques d’optimisation se distinguent par le
type d’information qu’elles utilisent. Les techniques d’ordre zéro ne nécessitent que
I’évaluation de la fonction objectif. Ces méthodes sont relativement colteuses en
temps de calcul. Les techniques d’ordre un emploient le gradient de la fonction cotit
VF(X) en plus de cette derniére. On retrouve sous cette catégorie la méthode de
plus grande pente (Steepest Descent Method) et la méthode du gradient conjugué
(Conjugate Gradient Method). Ces méthodes ne sont pas aussi efficaces que les
techniques d’optimisation d’ordre deux utilisant en plus les informations contenues
dans la dérivée seconde de la fonction objectif. On peut citer la méthode la plus
connue qui est la méthode de Newton et la méthode quasi-Newton. Mais ces mé-
thodes sont souvent limitées aux fonctions unimodales (ayant un seul minimum ou
maximum) car ces algorithmes ont tendance & s’arréter sur le premier minimum
local trouvé. Pour les fonctions multinodales (ayant plusieurs minima ou maxima),
a grands nombres de variables de design, les algorithmes stochastiques, composées
des méthodes heuristiques et évolutionnistes, se distinguent des meilleurs tech-
niques d’optimisation précédentes par leurs relatives habiletés & s’approcher d’un
extremum global. Ces méthodes dites semi-aléatoires ne font pas un examen systé-
matique de toutes les possibilités a chaque étape, et leur recherche est guidée soit
par une probabilité d’acceptation d’un état (dans le cas du recuit simulé), soit par
le maintien d’un ensemble de points potentiels (dans le cas des algorithmes évolu-
tionnistes dont le plus connu est 1’algorithme génétique). A chaque configuration
du vecteur de design ou possibilité correspond un état qui est caractérisé par la

valeur de la fonction objectif. L’automatisation de la construction de 1'aile s’est
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faite a I’aide de Valgorithme du recuit simulé. Dans le cas qui nous intéresse, les
différents états ou configurations de ’aile se différencient par des valeurs d’énergies
de plaques minces approchées dont les minima reflétent des surfaces de représen-
tation géométrique de Daile lisses. Toutes ces solutions sont acceptables d’un point
de vue manufacturier. La distribution de ces états ne laisse cependant aucun indice
quant au choix approprié d’un point de départ pour une optimisation. Pour palier
4 ce phénomene, les méthodes d’ordre un ou d’ordre deux nécessitent de recourir &
plusieurs optimisations en partant de différents points afin d’obtenir un optimum
local satisfaisant les contraintes manufacturiéres. Le choix arbitraire de ces points
initiaux constitue un obstacle & I'automatisation de la construction de 'aile. C’est
pourquoi on a recours 3 une méthode de recherche globale. De plus, la recherche
d’un optimum global & l'aide du recuit simulé permet de trouver la plus grande
déviation permissible de la distribution des épaisseurs par rapport & la distribu-
tion linéaire 3 la limite de I’apparition de singularités telles les bosses assurant une
épaisseur minimale des sections de ’aile. Une présentation de 1’algorithme et des

paraméres du recuit simulé est disponible & 'annexe TV.

5.2.3 Résultats de I’automatisation de la construction de 1’aile

Un exemple de construction d’aile d’avion avec contraintes géométriques et compor-
tant des bosses a été présenté sur les figures 4.27 et 4.28. En utilisant la méthode du
recuit simulé, le choix des paramétres wy, D et « peut étre optimisé. Les résultats
obtenus en terme de la courbure de Gauss sont illustrés aux figures 5.1 et 5.2. Les
valeurs des différents paramétres de design w;, D et « sont des valeurs optimales
qui minimisent la fonction cout définie par P’équation {5.4). On remarque sur les
figures 5.1 et 5.2 que l'aile ainsi générée ne contient pas de bosses. Les tableaux

5.1, 5.2 et 5.3 montrent des exemples typiques de convergence de 'optimiseur en
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Itération | wy o D | Fonction cout(Eq. 5.4)
0 10.20 | 0.0 1.0 5.6622 x 1072
1 - - - 9.9112 x 1077
2 - - - 1.3664 x 1077
3 48.20 { 1.36 | 12.38 42757 x 10710

TABLEAU 5.1 Evolution typique de la fonction cout pour la partie centrale inté-
rieure intrados. Le nombre de variable de design est 3. En gras, la
meilleure surface de représentation satisfaisant les critéres de cour-
bure pour cette partie

fonction du nombre d’itérations pour les trois parties centrales de l'aile, appelées
respectivement partie centrale intérieure intrados, partie centrale extérieure intra-
dos et partie centrale extrados. Ces différents tableaiix fournissent si ce n’est que
pour des critéres de comparaison, une indication quantitative de 'automatisation
de la construction d’une aile d’avion avec contraintes géométriques. Il faut noter
que cette automatisation s'effectue en fixant des bornes aux paramétres de design
wy, D et a. a est naturellement borné par l'intervalle [0; 27]. Les bornes des deux
autres paramétres de design w; et D sont fixées de maniére arbitraire. Une infor-
mation géométrique portant sur les limites des valeurs de la courbure & atteindre
au niveau de la section intermédiaire, dans la direction de paramétrisation v, se-
rait requise. Les bornes des paramétres de design w; et D seraient alors fixées de

maniére plus appropriées.

Nous rappelons cependant que la construction de la géométrie ne constitue qu'une
des disciplines dont il faut tenir compte et que I'objectif principal est 'optimisa-
tion aérodynamique. Le chapitre suivant introduit des méthodes mathématiques

applicables & ce type de probléme multidisciplinaire.
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Itération | wn o D Fonction codt (Eq. 5.4)
. . 3.3533 x 1073

- - - - - - 1.7427 x 1074

- - - - - - 8.1933 x 1078

- - - - - - 2.5101 x 107°

- - - - - - 2.9519 x 10~*
6.7383 x 10~8

- - - - - - 5.6354 x 10~%

- - - - - - 2.8766 x 1078
7.75 8.761.28 6.01|9.47 263 1.4290 x 107'°
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TABLEAU 5.2 Evolution typique de la fonction cotit pour la partie centrale exté-
rieure intrados. Le nombre de variable de design est 6. En gras, la
meilleure surface de représentation satisfaisant les critéres de cour-
bure pour cette partie

Itération | w, o D Fonction coit (Eq. 5.4)
0 1.0 10|00 00} 10 1.0 6.6362 x 1073

- - - - - - 2.1226 x 1074

- - - . - - - 4.5628 x 107°

- - - - - - 3.5942 x 107°

1.2717 x 1074

S N 6.7461 x 10

781 4.04]3.06 486|942 9.13 3.6900 x 10~ 1!

S U W
'
1
1
1
1
'

TABLEAU 5.3 Evolution typique de la fonction cott pour la partie centrale extra-
dos. Le nombre de variable de design est 6. En gras, la meilleure
surface de représentation satisfaisant les critéres de courbure pour
cette partie
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FIGURE 5.1 Extrados de l'aile & une cassure : une courbure de Gauss nulle pour les
parties réglées (coloration verte) et négative pour les parties de forme
hyperbolique (coloration bleue)
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FIGURE 5.2 Intrados de l'aile & une cassure : une courbure de Gauss nulle pour les
parties réglées (coloration verte), négative pour les parties de forme
hyperbolique (coloration bleue) et positive pour les parties de forme
elliptique (coloration rouge)
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CHAPITRE 6

CONTEXTE DE DESIGN OPTIMAL

La construction d’une surface de représentation géométrique d’une aile 3D, avec
contraintes géométriques utilisant les NURBS, s’appuie sur les points de controle
de trois sections de définition et des variables de design géométriques w;, D et
o. Les modifications de la surface de représentation résultante se font donc soit
par la manipulation des points de contrdle et des poids qui sont associés aux trois
sections de définition, soit par les variables de design géométriques w;, D et a.
Ces modifications sont motivées par les améliorations spécifiques & apporter & une
discipline dont le calcul des grandeurs interagit avec 1a définition de la géométrie.
On peut citer, par exemple en aérodynamique, I’auginentation du coefficient de
portance C7, ou la réduction du coefficient de trainée Cp, coefficients obtenus par
la résolution numeérique de I’écoulement autour d'une aile d’avion. D’autre part,
la manufacturabilité d’une aile d’avion est reliée aux propriétés intrinséques de
la représentation géométrique : certaines parties étant préférablement coniques ou
d’autres ayant une courbure nulle dans une direction donnée. Du fait de la non
linéarité qui existe entre ces différentes grandeurs et les points de controle des trois
sections de définition et les variables de design géométriques wy, D et «, et, devant
le grand nombre de degrés de liberté que présente 1a surface de représentation de
I’aile, la recherche d’un design optimal tant du point de vue aérodynamique que
de la manufacturabilité, se raméne a4 nouveau & un probléme d’optimisation ou
plus précisément & un probléme d’optimisation multiobjectif (ou en utilisant les

abréviations anglaises MOO pour Multi- Objective Optimisation).
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Le but essentiel de cette derniére partie est d’évaluer la représentation géométrique
développée de l'aile avec contraintes géométriques dans une perspective de design
aérodynamique. Pour ce faire, la formulation d’optimisation aérodynamique avec
des courbes de C, cibles a été choisie. Cette méthode, plus connue sous le nom
de méthode de design inverse, consiste & définir des courbes de C;, idéale dont on
cherche les profils correspondant. L’écoulement autour de 'aile est simulé & I'aide
du résoluteur d’écoulement bidimensionnel BGK, lancé en cing stations de I'aile.
Ce programme résout les équations des petites perturbations avec une correction
pour tenir compte de l'effet de la couche limite. La théorie des équations des petites
perturbations n’est valide que dans ’hypothése d’écoulements a faibles incidences.
L’article de Bauer et al. (1977) fournit de plus amples détails sur les caractéristiques
du résoluteur BGK. Ce solveur, 4 la précision limitée notamment pour le calcul du
coefficient de trainée Cp, permet néanmoins de dégager les grandes tendances pour
améliorer les performances aérodynamiques. Cependant, son bon fonctionnement
impose que la courbure des profils de ’aile soit trés régiliére. En satisfaisant cette
condition, le temps nécessaire de résolution d’un écoulement est alors de 1’ordre de

la seconde sur une station de travail SGI.

La restriction sur la régularité des courbures des profils confine la recherche d’une
meilleure solution aérodynamique & de trés faibles modifications de la représenta-
tion géométrique initiale. De plus, le contexte typique auquel les ingénieurs font
face est celui de 'amélioration d’une aile déja performante pour en optimiser les
performances. On peut donc de ce fait, favoriser 1'utilisation d’un optimiseur &
gradient en optimisation aérodynamique. Comme les méthodes d’optimisation &
gradient ne garantissent pas I'obtention d’un extremum global, il faut partir d’'une
représentation géométrique initiale de I’aile suffisamment proche de ce que ’'on sou-
haite obtenir. Cette condition est remplie en prenant comme point de départ pour

’optimisation aérodynamique, une aile manufacturable.
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La validation du modéle de représentation géométrique n’est pas dépendante de la
précision de calcul du résoluteur d’écoulement qu’il soit bidimensionnel ou tridimen-
sionnel. La rapidité de la résolution de I’écoulement avec BGK a motivé son utilisa-
tion. De plus, ce logiciel CFD génére automatiquement le maillage qu’il adapte pour
assurer la convergence des résultats. Ce solveur a été utilisé pendant des décennies.
Les solveurs potentiels dont fait partie BGK, continuent d’étre employés aujour-
d’hui. Bien que l'utilisation d’un résoluteur d’écoulement bidimensionne] constitue
une approximation grossiére de la simulation de ’écoulement tridimensionnel, cette
approxiamtion permet tout de méme d’évaluer les performances de la méthode de

représentation géométrique de I'aile avec contraintes géométriques.

6.1 Description de la méthode de validation

6.1.1 Construction initiale de D’aile

L’application au design aérodynamique nécessite donc la construction d’une aile
initiale aux performances aérodynamiques assez proche de ce que I'on souhaite
obtenir. Les angles de vrillage de Vaile ont donc été choisies de telle sorte que
I’amplitude des ondes de choc sur I'extrados de l'aile initiale soit assez faible et
que les valeurs respectent I'’hypothése d’écoulements & faibles incidences. Il est
ainsi plus aisé de modifier les caractéristiques des courbes de C, aux différentes
stations de I'aile. Le choix de la méthode de design inverse est alors pleinement
justifié dans ce contexte. Cette procédure évite de partir d'un point de I'espace
de design trop éloigné de la solution & atteindre. La convergence de ’optimiseur
a gradient s’en trouve ainsi aidée. Il a été choisi comme profils initiaux des trois
sections de définition de l'aile, le profil transsonique RAE2822. Le vrillage de 1'aile

a été fixe & +3 degrés a I'emplanture (root section), 4 +0.25 degré 4 la section
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intermédiaire (break section ou mid-section) et a4 0. degré & la section & I'extrémité
de laile (tip section). Les autres parameétres (la fleche, I’envergure, les cordes et les
centres de vrillage des trois sections de définition) dans la vue de plan, nous ont été
fournis par le département d’aérodynamique avancé de Bombardier Aéronautique.
L’automatisation de la construction de I'aile, développée au chapitre précédent,
permet d’obtenir une représentation tridimensionnelle initiale de Paile satisfaisant
les contraintes géométriques. Pour un nombre de Mach & 'infini M, de 0.74 et un
nombre de Reynolds Re de 6.510°, la résolution des écoulements bidimensionnels
en cing stations de 'aile, 4 ’aide du résoluteur BGK, montre la présence d’ondes de
choc sur I'extrados. Les amplitudes de ces ondes de chocs sont plus grandes plus les
sections sont proches de ’emplanture. La figure 6.1 montre 1’allure des courbes de
C, calculées avec le résoluteur BGK aux cing stations de l'aile ainsi que la courbure

de Gauss de laile initiale satisfaisant les contraintes géométriques.

6.1.2 Parameétres d’optimisation et objectifs aérodynamiques

Afin d’améliorer les performances aérodynamiques de l'aile initiale, on se fixe
comme objectif d’annihiler les ondes de chocs sur 'extrados de I'aile tout en main-
tenant le méme coefficient de portance C, et les contraintes géométriques. La limite
de l'influence des points de controle des sections de définition permet d’identifier
les points de controle affectant les courbes de C, sur I'extrados de laile. On limite
ainsi la complexité du probléme en n’utilisant comme variables de design que les
coordonnées y des points de contrdle situés sur 'extrados, au nombre de 9 par sec-
tion de définition. Ces paramétres permettent de modifier sensiblement les profils
des stations de l'aile sur ’extrados. Cette zone est trés influente aérodynamique-
ment par la présence des ondes de choc en régime transsonique. Une diminution de

Pamplitude des ondes de choc, & coefficient de portance Cy constant, implique un
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Cp 2 la section interméiliaire

Cp 2 lasection intermédiai
p a lasection intermédiaire Cp a extrémité

Cp 2 la cassure

Cp a I’'emplanture

Extrémité

Section interrmédiaire

Cassure

Section intermédiaire
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FIGURE 6.1 Positionnement des cing stations de 'aile initiale avec les courbes de
C, correspondantes. Courbure de Gauss nulle pour les parties réglées
(coloration verte) et négative pour la partie de forme hyperbolique
(coloration bleue)

coefficient de trainée Cp plus faible. Ceci se traduit par une plus faible consomma-
tion de carburant, donnée essentielle des conditions de vol d’un avion commercial.

A une section de définition de Daile, la courbe de C, cible correspondante a été ob-
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(a) section & 'emplanture (b) section intermédiaire  {(c) section & la cassure

il — b4
po— b —

] 0z o o o8 1 [ 02 [ 6 [ [
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(d) section intermédiaire (e) section & l'extrémité

FIGURE 6.2 Courbes de C, initiales et cibles aux cinq stations de l’aile initiale. La
coordonnée x est normalisée avec la corde. Les coefficients de portance
sont : a) Cp = 0.7028, b) C; = 0.6529, c) C; = 0.5700,d) Cp, = 0.5128,
e) Cp = 0.3923

tenue en réduisant 'angle de vrillage et le nombre de Mach My, jusqu’a ce que la
résolution de I'écoulement avec BGK ne présente plus d’onde de choc et conserve
laire sous la courbe de C, initiale. Les sections intermédiaires ont nécessité par
contre le jeu des deux angles de vrillage des sections de définition limitrophes. La
conservation de Daire sous les courbes de C, garantit la constance du coefficient de
portance Cy. Les courbes de (), cibles ainsi construites sont d’assez bonne qualité
et pourraient refléter des cas réels. Les courbes de C, initiales et cibles aux cinq
stations de ’aile initiale sont reproduites dans les plans des écoulements bidimen-

sionnels sur la figure 6.2.
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6.1.3 Fonction cofit globale F(X)

La fonction coiit globale F, adaptée & ce probléme de design inverse, fait appel aux

techniques d’optimisation multiobjectif. En notation vectorielle, la fonction coit

(5 )
h

F= fz
fa
\ %/

ou la fonction cott locale f;, (1 < ¢ < 5), & chaque station de laile, s’obtient

global F(X) se compose de :

a partir du tracé des courbes de C, et des courbes de C, cible. Le calcul de la
somme des aires de triangles contigués formés & partir de points de discrétisation
de deux courbes de C), suffit & définir une mesure de I'écart. Le but est de revenir
4 un probléme d’optimisation monobjectif dont il existe de nombreuses méthodes
de résolution. Cependant la notion d’optimalité en optimisation monobjectif est &
remplacer par les conditions d’optimalité au sens de Pareto. Un point de l'espace
de design X* est dit optimal au sens de Pareto s’il n'existe pas d’autre point
X tel que F(X) < F(X*) (Vinégalité s'applique aux composantes f; de chaque
vecteur). Les points de l’espace de design X* Pareto optimaux forment le front
de Pareto. Ce concept d’optimalité sous-entend que 'on ne peut pas améliorer une
fonction objectif locale f; sans détériorer au moins une autre fonction objectif locale
fi ,(1 <ij <5). On peut simplement exprimer le fait qu’une solution est préférable
a une autre car il n’existe pas de solutions meilleures que toutes les autres. La
performance d’une reformulation en optimisation monobjectif, d’aprés plusieurs

auteurs Stadler (1988),Messac et al. (2000a),Athan et Papalambros (1996), est alors

tributaire de la prise en compte des conditions nécessaires et suffisantes d’optimalité
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au sens de Pareto.

6.1.4 Expressions analytiques de la fonction coit F(X)

Les reformulations en optimisation monobjectif utilisées dans cette validation ap-
partiennent aux méthode dites scalaires. Ces méthodes consistent a prendre cha-
cune des fonctions objectif locales f;, a leur appliquer un coefficient de pondération
et & prendre la racine Kleme do la somme de ces éléments élevés & une certaine
puissance k. Afin de tenir compte des différents ordres de grandeur de la somme
précédente, une normalisation a été appliquée 4 chacune des fonctions objectif lo-
cales f; comme suit :

f;;trans _ fl(?) — j;o (61)

- fmaz _ fp
i i

ou f et f™%* représentent respectivement la valeur optimale souhaitée et la valeur
maximale £, Cette derniére valeur est généralement la valeur initiale de la fonc-
tion objectif locale initiale. Cette transformation des fonctions objectif locales f;
est décrite par Koski et Silvennoinen (1987) comme 1'approche la plus robuste en
optimisation multiobjectif. Trois méthodes scalaires ont été testées :

— la méthode de la moyenne pondérée :

5

X =3 ) 62

=1

— la méthode du min-maz augmentée :

5
F(X) = mazi{ Mf™™ 4+ p Y M (1071 < p <1077 (6.3)

=1



106

- la méthode de la distance absolue & un objectif de référence f° (1 <i < 5):

F(X) = {iuz’o;"““)‘zl}m (6.4)

Les termes )A; correspondent 4 des coefficients de pondération qui permettent d’ac-
corder plus d’'importance 4 une fonction objectif locale f;. Les cinq stations de laile

étant d’'une importance équivalente, les termes A; ont été fixés a 'unité.

6.1.5 Choix de 'optimiseur 4 gradient

Nous nous sommes particuliérement intéressés a4 une méthode du deuxiéme ordre,
la méthode quasi-Newton. Cette méthode s’est révélée efficace dans I'optimisation
aérodynamique de profils 2D étudiés par Lépine (1999). La méthode quasi-Newton
est un algorithme itératif qui a partir d’un point Xj initial dans I'espace de design
suffisamment proche du minimum recherché passe & la k%™ itération du point Xy

au point Xy, par la relation :
X1 = Xy + Sk (6.5)

ou le vecteur Sy désigne le vecteur direction de recherche et §; un scalaire défi-
nissant la distance & parcourir le long de cette direction de recherche. Le vecteur

direction de recherche Sy s’obtient par :

Sk = —H, ™ - [VF(XR) - VF(X1)] (6.6)
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La matrice Hy, matrice des dérivées secondes que 1’on nomme aussi matrice hes-
sienne, est cependant coiteuse en temps de calcul. Les dérivées n’étant pas connues
de maniére analytique, le calcul de la matrice hessienne nécessite n? évaluations de
la fonction coiit F(X), si n est le nombre de variables de design. On utilise plutot
une approximation de la matrice hessienne, approximation connue sous le nom de
méthode BFGS (Broyden, Fletcher, Goldfarb et Shanno), qui met & jour la matrice

d’approximation 4 chaque itération k£ de la maniére suivante :

Yk®Yk_Hk'Sl‘c®Hk'Sk
Yy - Sk Sk - Hy - Sk

Hk+1 = Hk + (6.7)

ott Yy = VF(Xpq1) — VF(X}). Cette méthode assure I'existence du vecteur Sk
en maintenant la matrice d’approximation symétrique définie positive, condition
nécessaire pour que la matrice Hy soit inversible. Pour débuter les itérations, il
suffit de choisir la matrice identité. La fonction coiit F(X) ne dépend plus alors
que du paramétre 3 le long de la direction définie par le vecteur Sy ainsi calculé.
Une interpolation quadratique de la fonction F(3) perfnet d’obtenir un minimum
au voisinage du point Xj. Cette derniére étape différe de celle utilisée dans ’étude
de Lépine (1999) qui a privilégi¢e la régle d’Armijo. L’optimiseur s’arréte lorsque
les variations de la fonction F(8) deviennent inférieures & une valeur fixée par un

critére de convergence absolu.

6.2 Organigramme du schéma d’échange de données

La modélisation mathématique de cette boucle de design aérodynamique est sché-
matisée par ’assemblage de modules sur la figure 6.3. L’échange de données entre

les différents codes informatiques (codes de la modélisation géométrique, de 1'algo-
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rithme heuristique du recuit simulé et du résoluteur d’écoulement BGK) s’effectue
par l'intermédiaire de fichiers d’entrée et de sortie. Cet organigramme sert a la
définition d’un probléme d’optimisation de design au logiciel commercial tSIGHT
utilisé dans cette étude. Ce logiciel a permis d’essayer plusieurs techniques d’opti-
misation sans avoir 4 redéfinir & nouveau le probléme d’optimisation grace a une
interface intelligible et imagée. On s’affranchit ainsi de la difficulté organisationnelle

de plusieurs codes informatiques.

Optimiseur Aérodynamique
(Algorithme quasi-Newton)

Fonction
cout

1
Variables de design aérodynamique : p 32 )
coordonnées de points de controle de Résoluteur d’écoulement 2D

3 sections de définition BGK |

—— ==
Fichiers d’éntrée
du résoluteur 2D

e -

tmp.pie l |e_deformation.dat l
oo~
t t | }

Description de 5 sections de aile
au format bgk (BGK)

aileInterp.pie
S

poly.pa

Modéle CAD aile 3D

| data }
Variables de design géométrique Automatisation et lissage
wi, Deta (Algorithme recuit simulé)

FIGURE 6.3 Organigramme des échanges de données entre les programmes de
construction géométrique de 'aile, d’automatisation de la construc-
tion géométrique, du résoluteur d’écoulement BGK et de I'optimiseur
aérodynamique
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6.3 Effet du pas de différenciation et du bruit numérique dans I’éva-

luation du gradient de la fonction objectif F(X)

La dépendance implicite de la fonction objectif F (K) par rapport aux variables

de design nécessite le recours aux dérivées numériques pour approximer les compo-

santes du gradient VF(X). Les dérivées numériques, utilisées par 'optimiseur agé-

rodynamique, sont évaluée 4 I’aide du schéma de différence finie décentrée 4 droite.

Une composante j du gradient VF(X) est approximée par un développement de
Taylor au voisinage de la coordonnée z; du point X par :

F(X +he;) — F(X)  F'(X +6hje;)
h; 2

VFi(X) = h; (6.8)
ol h; est le pas dicrétisation absolue et €; le vecteur j d’un repére cartésien. Le
premier terme & droite de I’équation constitue I"approximation de la composante j
du vecteur VF (_)-&_) .et, le second terme, ’erreur de troncature du développement de
Taylor. En assumant que la fonction F(X) est deux fois continiment dérivable, on
montre que l'erreur de troncature du développement de Taylor est O(h;). L’erreur
de I’approximation d’une composante j du vecteur V.F (X) ne peut s’éliminer sim-
plement en faisant tendre le pas.de discrétisation vers zéro. Le calcul arithmétique
en double précision fixe un seuil hy pour le pas de discrétisation absolue h; au dela
duquel les points X + h;€; et X sont confondues. On montre que la valeur du seuil

ho est liée & la précision € de la machine par la relation :

e| X; |
2

ho = (6.9)
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Il en découle qu’il existe une limite absolue & la précision du calcul des compo-

santes du gradient V.F(X). Une restriction plus sévére sur le pas de différenciation
h; provient de I'évaluation méme de la fonction coit F(X). La valeur calculée,

~

notée F(X), différe de la valeur supposée exacte de F{X) par un terme d’erreur
e(X) fortement discontinu que I’'on nomme bruit numérique. Le calcul de F(X) sur
ordinateur fait intervenir des opérandes qui possédent un nombre limité de chiffres
significatifs. Au fur et 4 mesure du déroulement du code de calcul de F(X), il y
a une dégradation progressive de la précision des nombres manipulés. Les accu-

mulations d’erreurs d’arrondies conduisent & I'imprécision e(X) sur la valeur de

F(X). 1l est communément admis que 'amplitude du bruit numérique e(X) est

inférieure & Ce | F(X) |, C réel. L'erreur totale sur I'évaluation d’une composante

j du gradient VF(X) s’exprime alors par la différence :

_F(X + 6hjey)
2

o(X + 0he;) — e(X)
h;

VF(X) - VF(X) = h; — (6.10)

En notant les réels M; =| F(X) | et My =| F"(X) |, I'erreur totale commise sur

I’approximation de la composante j du gradient VF (t‘:) est donc majorée par :

Mghj 4 2C€M1

5 P (6.11)

On peut déduire de cette relation un pas de différenciation absolu optimal hgptima

minimisant Perreur totale :

hoptimal =2 M, \/E (612)
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Les coefficients M, et C' n’étant pas connus, on cherche, dans la pratique par
tdtonnement, un pas de diﬁérenciatioﬁ relatif h, proportionnel & /e | z; | qui
stabilise la valeur des composantes j du gradient V.JF(X'). Toutes les optimisations
aérodynamiques ont ainsi été effectuées avec un pas de différenciation relatif h,

égal & 1073,

6.4 Performances des reformulations monobjectif et limite de conver-

gence

6.4.1 Calcul des fonctions objectif locales f™** et f°

La normalisation des fonctions objectif locales f;, {1 < ¢ < 5), requiert le calcul
des fonctions objectif locales f™** et f°. Les fonctions objectif locales f™ cor-
respondent & la valeur initiale des fonctions objectifs locales f. L’écoulement sur
I’extrados de chaque station de l’aile a ensuite été optimisé afin de rencontrer au
mieux la distribution de pression cible fixée. Le tableau 6.1 résume les cotts de cal-
culs nécessaires a 'optimisation aérodynamique, avec la méthode d’optimisation
quasi-Newton, & chaque station de laile. Les sections de définition ont nécessité
le déplacement vertical de 9 points de controle sur 1'extrados pour atteindre leurs
objectifs de pression respectifs. Les sections intermédiaires ont par contre exigé la
modification des coordonnées y des 18 points de controle sur 'extrados des sections
de définition limitrophes. Les déplacements des points de controle des sections de
définition ont une influence directe sur la forme géométrique des profils de ces
sections. Cependant, I’amplitude des modifications géométriques, engendrées par
ces déplacements, sur les sections intermédiaires de la surface de représentation
NURBS de l'aile, s’atténue lorsqu’on s’écarte des sections de définition dans la di-

rection de paramétrisation v. Pour 9 et 18 variables de design, 'optimiseur converge
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en une quinzaine et une vingtaine d’itérations respectivement. On constate qu’il

en est de méme pour les évaluations des fonctions cotlt locales f, variant de 288

4 678 évaluations suivant 9 ou 18 variables de design. La figure 6.4 représente les

distributions de pression respectives aux cing stations. Les solutions obtenues sont

assez proche des courbes de C, cibles. Les écarts qui subsistent entre les courbes
de C, cibles et finales sont attribuables aux points suivants :

— la courbe de C, cible, obtenue & un nombre de Mach & l'infini M inférieur &
0.74, n’assure pas l’existence d’une solution & un nombre de Mach & l'infini M,
égale a4 0.74. La possibilité d’'un probléme mal posé fait partie de la difficulté
d’une formulation en design inverse.

— la forte non-linéarité d’une fonction coiit objectif locale f par rapport aux dépla-
cements des points de contrdle entraine I'existence de multiples minima locaux.
L’optimiseur & gradient tend & converger vers le premier minimum local trouvé.

— la limite de précision de la méthode de calcul de V’aire comprise entre deux
courbes de pression est une autre source de bruit numérique dans I’évaluation
d’une fonction coiit objectif locale f fixant ainsi un plancher a la convergence.

Toutes les imprécisions accumulées détériorent la qualité des solutions obtenues.

Néanmoins, le calcul des fonctions objectif locales f™** et f° sert & ’évaluation des

performances des reformulations monobjectif.

6.4.2 Optimisation aérodynamique des trois sections de définition

Afin d’évaluer les reformulations monobjectif, en terme de coiit de calcul et de
critére de convergence, on étudie le cas ou l'on optimise aérodynamiquement et

simultanément les trois sections de définition. La fonction cott F(X), en notation
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TABLEAU 6.1 Cout de calcul des solutions aérodynamiques en design inverse des
cinq stations de I'aile, calculées séparément, et, valeurs des fonctions
cotit locales f™4* et f©

Section numéro Nombre Nombre frma= fe
d’itération | d’évaluation | x102 x10?

1 (emplanture) 13 335 9.47021 | 2.69645

2 (intermédiaire) 32 678 9.29077 | 2.65212

3 (cassure) 14 288 6.86628 | 1.36408

4 (intermédiaire) 23 479 8.47904 | 1.84082

5 (extrémité) 15 304 4.62507 | 1.10856

vectorielle, s’écrit dans ce cas :

Les fonctions coiit locales fi, f3 et f5 sont découplées. Elles possédent leurs propres
variables de design qui sont les coordonnées y des points de contrdle des sections
de définition correspondantes. Cet exemple atypique permet d’illustrer numérique-
ment et simplement le fonctionnement des méthodes d’optimisations multiobjec-
tif. Le tableau 6.2 résume les coiits de calculs nécessaires 3 I'optimisation aéro-
dynamique, avec la méthode d’optimisation quasi—Newton, aux trois sections de
définition de l'aile. Le tableau 6.3 rend compte des améliorations apportées aux
fonctions cofit locales fi, f3 et fs. Toutes les méthodes de reformulation monobjec-

tif présentent approximativement le méme nombre d’itérations a la convergence.
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FIGURE 6.4 Courbes de C, initiales, cibles et finales aux cinq stations de 1aile,
optimisées individuellement. La coordonnée z est normalisée avec la
corde. Les coefficients de portance finaux sont : a) Cp, = 0.7079, b)
CrL =0.6892, c) Cp, = 0.5418, d) C, =0.5049, e) C;, = 0.3794

Le nombre d’évaluations de la fonction cotit F(X) n’est cependant pas un bon
indicateur de performance. C’est la méthode de la distance absolue & un objec-
tif de référence f°, parmi les plus colteuses en terme d’évaluations, qui permet
de diminuer de maniére significative la fonction coit F(X). Le design initial a
été amélioré de plus de 94%. L’influence des coefficients de pondération, dans la
méthode de la moyenne pondérée, sur la solution n'a pas de répercussions évi-
dentes. Afin d’améliorer la solution, plusieurs auteurs Messac et al. (2000a), Athan
et Papalambros (1996), suggérent de faire varier ces coefficients. Cependant, rien
ne garantit ’obtention d’une solution acceptable. Les sections de I’aile étant d’une

importance équivalente, cette méthode n’est pas adaptée a 'optimisation aérody-
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namique. Les fonctions coiit locales ont été améliorées d’au plus 58%. Les chocs
sur ’extrados des trois sections de définition n’ont été que faiblement atténués. La
méthode du min-mazr augmentée est plus efficace, t]’néoriquement, de fournir une
solution Pareto optimale par rapport a la méthode de la moyenne pondérée. Cette
reformulation monobjectif a, en contre partie, un risqu'e élevé d’introduire des dis-
continuités dans les dérivées de la fonction F(X). Ceci se produit lorsque que deux
fonctions objectif locales f, ou plus, sont du méme ordre de grandeur en un point
X de Pespace de design. Les améliorations apportées 4 une fonction coat locale f;,
sont ainsi perdues lorsque I'on fait varier le paramétre p. Aucune régle ne semble
se dégager quant & 'amélioration des trois fonctions éoﬁt objectif locales fi, fo et
f3. Les chocs sur Pextrados des trois sections de définition ont été légérement plus
atténués localement qu’avec la méthode de la moyenrie pondérée. Les résultats de
la méthode de la distance absolue 4 un objectif de référence f° ont confirmés son
efficacité a trouver des solutions Pareto optimales. 11 faut noter que ces solutions
sont, néanmoins, de moins bonne qualité que les solu.tiovns reportées au tableau 6.1.

Cette derniére méthode sera donc utilisée dans I'optimisation aérodynamique de

I'aile avec contraintes géométriques.

6.4.3 Optimisation aérodynamique de I’aile avec contraintes géomé-

triques

Le tableau 6.4 reporte les résultats obtenus pour uhe optimisation aérodynamique
aux cinq stations de l'aile. La valeur de la fonction colt est passée de 2.23 a
0.47 en 21 itérations et 1125 évaluations de la fonction cout F(X). La figure 6.5
illustre la convergence de la solution aux courbes de C, objectif des cinq stations
de I'aile. On peut y observer que, pour les sections au centre de I'aile, les courbes

C, sont trés proches des courbes de C), objectif. Aux sections & I'emplanture et
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TABLEAU 6.2 Cott de calcul de diverses stratégies de reformulation monobjectif et
valeurs de la fonction coit F(X) initiales et finales. Seules les trois
sections de définition ont été optimisées aérodynamiquement

Reformulation Nombre Nombre | F(X) x 10?2 | F(X) x 10?
monobjectif d’itération | d’évaluation |  initial final
‘moyenne 15 726 7.71121 4.31662
min-max (p = 0.01) 10 950 2.31336 1.22246
min-max (p = 0.001) 12 993 6.86280 3.09287
min-max (p = 0.0001) 16 1596 2.31336 1.45103
distance absolue 15 1346 173.2050 9.73555

TABLEAU 6.3 Valeurs comparatives des fonctions coiit locales f initiales et finales,
des trois sections de définition, pour les diverses stratégies de refor-
mulation monobjectif testées

Reformulation fi x 102 f x 10? fs x 10?
monobjectif initial et final initial et final initial et final
moyenne 9.4702 5.5120 | 6.8662 3.7118 | 4.6250 3.5650

min-max (p = 0.01) | 9.4702 5.3024 | 6.8662 2.6280 | 4.6250 4.2991
min-max (p = 0.001) | 9.4702 3.0295 | 6.8662 3.0664 | 4.6250 2.7003
min-max (p = 0.0001) | 9.4702 5.9431 | 6.8662 4.7276 | 4.6250 3.6019

distance absolue 9.4702 2.9066 | 6.8662 1.7988 | 4.6250 1.3621

a V'extrémité, les courbes C), calculées ne collent pas parfaitement aux courbes
de C, cibles. Les erreurs d’imprécision dues au bruit numérique deviennent de
plus en plus importantes avec le nombre de fonctions colt locales croissant. La
qualité des solutions dépend également fortement du point de référence. Le point de

référence, dans 'espace des fonctions objectifs locales f;,(1 < i < 5), admet comme
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coordonnées (f?, fy, f7, [, [¢). Dans cet espace, on définit la surface de compromis
comme l'ensemble des valeurs des fonctions coit locales f; réalisables, (1 < i < 5).
Le front de Pareto est localisé sur une partie du bord de la surface de compromis.
La méthode de la distance absolue & un objectif de référence f° ne permet pas de
trouver des points X de I’espace de design dans des non-convexités de la surface
de compromis. On note cependant que ’amélioration des solutions obtenues aux
sections & 'emplanture et & 'extrémité détériore la qualité des solutions aux trois
autres sections intérieures de I'aile. Ceci correspond 4 la définition d'un de point
du front Pareto. On ne peut émettre d’hypothése sur la nature de la convexité
de la surface de compromis mais on peut conclure que la méthode de la distance
absolue & un objectif de référence f° a convergé dans cet exemple & un point de
front de Pareto. Des modifications appropriées doivent étre apportées aux fonctions
objectif locales f° afin d’améliorer la qualité de toutes les solutions. Ceci revient
redéfinir des courbes de pression cible répondant 4 des critéres plus spécifiques aux
aérodynamiciens contournant les difficultés inhérentes 4 cette méthode. Cette étape
dépasse le cadre de cette validation, qui a, néanmoins, montrée que ’amélioration
des performances aérodynamiques de laile d’avion s'est effectuée en maintenant
les contraintes géométriques imposées. La figure 6.6 montre la conservation des
propriétés intrinséques de la surface de représentation NURBS de 1'aile d’avion

ainsi que les courbes C, optimales au cing stations de I'aile.
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TABLEAU 6.4 Valeurs des fonctions cofit locales f; {1 < ¢ < 5), et, de la fonction

cotit F(X)

Ttération | fi x 10% | o x 102 | f3x10? | f x 10% | s x 10? | F(X)
0 9.47021 | 9.29077 | 6.86628 | 8.47904 | 4.62507 | 2.236053
21 3.89408 | 4.70970 | 2.08677 | 3.58435 | 1.53439 | 0.471186
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FIGURE 6.5 Courbes de C), initiales, cibles et finales aux cinq stations de ’aile op-
timisée. La coordonnée  est normalisée avec la corde. Les coefficients
de portance sont : a) Cp, = 0.7121, b) Cr, = 0.6645, c) C = 0.5719,
d) Cp =0.5114, e) C, = 0.4028
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Cp a la section intermédiaire Cp a la section interraédiaire
Cp al'emplanture Cp 2 la cassure Cp a I’extrémité
Extrémité
Section intermédiaire
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Section intermédiaire
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FIGURE 6.6 Positionnement des cinqg stations de ’aile optimisée avec les courbes de
C, correspondantes. Courbure de Gauss nulle pour les parties réglées
(coloration verte) et négative pour la partie de forme hyperbolique
(coloration bleue)
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CONCLUSION

L’objectif principal de cette étude a été la mise au point d’une technique de repré-
sentation géométrique d’une aile d’avion telle que manufacturée chez Bombardier
Aéronautique. La description géométrique, respectant les exigences manufacturiéres
d’une aile d’avion, est destinée & des fins d’ingénierie pour le calcul de performances
aérodynamiques telles la minimisation de la trainée & portance constante, la maxi-

misation de la finesse ..., et, celles-ci pour différentes conditions de vol.

Les exigences de fabrication d’une aile d’avion telles que formulées par le départe-
ment de manufacture de Bombardier ont été respectées par le mode de représenta-
tion géométrique & I'aide des NURBS. Les contraintes de fabrication se résument
en la représentation d’une surface tridimensionnelle comprenant des parties réglées
correspondant au bord d’attaque et au bord de fuite, et, une partie centrale s’ap-
prochant de conique dans le sens de I'envergure. La condition de continuité C® a
également été obtenue. Le nombre de paramétres lié 4 la description géométrique
de laile d’avion a été réduit pour satisfaire le nombre de paramétres décrivant 1’ex-
trados de l'aile tel que formulé par le département d’aérodynamique de Bombardier
Aéronautique. Ce travail a montré qu’une utilisation efficace et judicieuse du mode
de représentation NURBS permet de répondre & des problémes d’ingénierie com-
plexes rencontrés par I'industrie aéronautique. La validation de tout cet exemple
de processus de design préliminaire a été observée dans le cas d’une optimisation

aérodynamique.

Les processus de design en aéronautique nous ont fait constater que I’amélioration
des performances aérodynamiques d’une aile d’avion ne peut étre achevée sans
I'utilisation de procédures automatiques d’optimisation. La réduction du temps

de calcul excessif de ces derniéres procédures nous oblige & limiter le nombre de



121

variable de design dans la description géométrique. C’est ainsi que la définition
de la géométrie de l'aile s’est faite avec un nombre minimal de paramétres. Une
aile, de forme conique en ses parties centrales et sous forme de surfaces réglées en
son bord d’attaque et ses volets, avec une cassure et un bec, comprend 130 points
de controle. L’extrados de 1'aile est décrit par 87 variables potentielles de design,
nombre inférieur a la centaine de paramétres jugée acceptable par le département

d’aérodynamique avancé de Bombardier Aéronautique.

Le choix de la méthode de représentation géométrique a été influencé initiale-
ment par les résultats obtenus dans la représentation géométrique de profils d’ailes
d’avion & l'aide des NURBS, étude réalisée par Lépine (1999). Il a ainsi été mon-
tré que la paramétrisation NURBS est adaptée a la représentation géométrique
de la plupart des profils d’usage courant en aéronautique, et, 4 ’optimisation aé-
rodynamique. Une revue des méthodes de représentation géométrique utilisées en
conception assistée par ordinateur a également montré lefficacité des NURBS pour
le probléme étudié. De plus, la disponibilité de la bibliothéque de classes Pirate a
permis d’installer et d’utiliser efficacement des méthodes reliées & la description
NURBS. Une faiblesse de ce mode de représentation est par contre apparue. En
effet, les méthodes de paramétrisation les plus reconnues (longueur d’are, loga-
rithmique . ..) ne permettent de délimiter 'influence que d’un nombre restreint de
points de controle, & 'intérieur d’une méme partie de 'aile. L’écartement de points
de controle triple étant appliquée a des rangées bien déterminées, la longueur des

cassures et des becs ne peuvent ainsi étre fixées de maniére exacte.

Les conditions de régularité sur la courbure, dans les deux directions de para-
meétrisation u et v, de la représentation tridimensionnelle de I'aile ont également
été observées. Une méthode d’investigation de surface, appropriée pour juger de

la qualité visuelle de la représentation géométrique, la cartographie en couleur, a
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été établie pour rendre compte de toute irrégularité dans la continuité des cour-
bures. La cartographie en couleur s’est avérée extrémement efficace pour détecter
toute apparition de bosse. Le choix d’une échelle de visualisation, qui constitue
la principale difficulté de cette technique d’investigation de surface, a été trouvé
en s’appuyant sur la longueur de tolérance de fabrication. La courbure de Gauss
représentée entre [—1.e — 08; 1.e — 08], permet de distinguer les différentes parties

de I'aile aux propriétés de courbure distinctes.

L’automatisation de la construction de P'aile s’est ramenée & un probléme d’op-
timisation ou la fonction objectif s’est construite avec ’analogie de 1'énergie de
plaques minces approchées. Cette approche, communément employée pour le lis-
sage de surface, a donné des résultats satisfaisants. Une application plus restrictive
sur les valeurs de la courbure, dans la direction de paramétrisation v, a la sec-
tion supportant la cassure, peut étre envisagée. L’algorithme du recuit simulé a
permis de générer une aile lisse, qui dans ce contexte correspond aux exigences
manufacturiéres, en des temps trés courts de I'ordre de la trentaine de secondes.
La convergence rapide de cet algorithme connait d’ailleurs un regain d’intérét pour

les applications en ingénierie.

Afin de juger de la robustesse de la méthodologie développée pour la représentation
géométrique de P'aile, un probléme académique de design inverse a été étudié. Il
est apparu que ce modéle géométrique se préte aisément & I'optimisation aérodyna-
mique. La qualité des résultats obtenus, interprétée dans le cadre de 'optimisation
multiobjective,. montre 'aptitude de ce modéle & maintenir les contraintes géo-
métriques durant une boucle d’optimisation aérodynamique. Les calculs envisagés
devraient étre prometteurs quant & ’extension de ce travail & une description géo-
métrique plus compléte d'un avion. L’approche multidisciplinaire devrait également

permettre I'imbrication de la structure & long terme.
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ANNEXE I

Algorithme de reparamétrisation

La reparamétrisation utilisée dans la construction de I'aile est une reparamétrisa-
tion linéaire appliquée a la conique de référence Cipitiare(u). La courbe Cinitiate ()
est une courbe B-spline ayant comme vecteur nodal le vecteur nodal U de la surface
B-spline de 'aile. La définition présentée dans cette annexe se limite aux courbes
B-spline. L’étude plus détaillée des courbes et surfaces NURBS est exposée dans
le livre de Piegl et Tiller (1997), au chapitre 6 (pages 241-265). Les coordonnées
z,y,% d’un point P appartenant & la courbe conique de référence Cipisigre(u) sont

reliées par la relation :

Cim’tiale(u) = (x(u), y(u)a z(u)) u€ [Oa 1] (Il)

En faisant varier continiment le paramétre u de zéro & 1, la trace des points P
de la courbe Cipitigre(u) définit une sens de parcours unique. La reparamétrisation
consiste 3 opérer un changement de variable, du paramétre u & la variable s €
[a,b] par une transformation u = f(s). La fonction f(s) doit étre strictement
croissante sur l'intervalle [a,b]. Le sens de parcours de la courbe Cipisiqe(u) est
ainsi préservée lorsque la nouvelle variable s parcourt I'intervalle [a, b]. La régularité
mathématique de la fonction f(s) implique f(a) = 0 et f(b) = 1. La courbe

Cinitiale(u) reparamétrisée, notée Creparam(s), 8'écrit

Creparam(8) = Cunitiar(f (8)) = (2(f(5)), y(£(s)), 2(£(s))) (L.2)
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Les deux courbes Cipitiate(%) €t Creparam(s) sont géométriquement identiques mais
leur paramétrisation est différente. Le parcours des deux courbes Cinitiate(u) €t
Creparam($) se fait a des vitesses et & des accélérations différentes. Les relations
entre les vecteurs tangents C7,pu,0m(5) et Cliq(u), et les vecteurs de courbure
cy (s) et C (1) S’obtiennent naturellement en appliquant la dérivée en

reparam initial

chaine d’ordre un et deux & la courbe Crepgram(s) :

C'(s) =C'(w)f'(s)  C"(s) = C"(w)f"(s) + C"(w)(f'(s))*

Dans le cas d’une reparamétrisation linéaire, f”(s) = 0, les vecteurs tangents et de
courbure des deux courbes Cintigte(4) €t Creparam(s) en un point P conservent la

méme direction et ne différent que par leurs modules.
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ANNEXE I1

Calcul de la rotation du vecteur de la dérivée seconde Cinitiale(v4)(2)

autour de la dérivée premiére Ci;siar(vq)™

Les définitions sont reprises du manuel du cours IF-430 intitulé Infographie et CAQ

par Objets.

II.1 Rotation autour d’un axe arbitraire

La rotation est toujours définie autour d’un axe passant par 1’origine. Pour un axe
passant par le point P = [T, T,,T,,1] (en coordonnées homogénes), on déplace
I'origine au point P par une translation pour procéder par la suite & une rotation
autour de I'axe. On termine en ramenant le point P & sa position initiale. En

notation matricielle on obtient :

1 0 0 O 1 0 0 O
e —@ren| ¢ 10 O gl 0 00
(a:,y,z, =Y, 3,

0 0 1 0 0 0 1 0

T, -T, -T, 1 T, T, T, 1

La matrice (R) représente une rotation autour d’un axe défini par le vecteur position
e ayant les cosinus directeurs ny, ny et ng définis & la figure I1.1. La rotation autour

de I’'axe de vecteur position e peut se décomposer suivant les étapes :

1. alignement du vecteur position e sur 'axe des z, effectué par une rotation

autour de I’axe des z d’un angle —@ suivi d’une rotation autour de 'axe des
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ny = cosa
ng = cosf
N3 = oSy

FIGURE II.1 Rotation autour de 'axe de vecteur position e

y d’un angle —
2. rotation d’un angle ¢ autour de 'axe des 2

3. repositionnement du vecteur position e 4 sa position initiale en effectuant les

deux rotations de 1'alignement sur I’axe des z en sens inverse

On exprime la rotation autour de I’axe de vecteur position e d’un angle ¢ par le
g

produit des matrices de transformation :

ou

cosf§ —sinf 0 0 cosyy 0 siny 0
sinf cosf 0 O 0 1 0 0
0 0 10 —siny 0 cost¢ 0
0 0 01 0 0 0 1
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cos¢ sing 0 0 cosf sinf 0 0
—sing cos¢ 0 O _ —sind cosf 0 0O
R.(¢) = RN (=) = et

0 0 10 0 0 10
0 0 01 0 0 01

cosy 0 —siny 0

0 1 0 0

R} (-0) =
singy 0 cosy O

I1.2  Exemple de rotation du vecteur de la dérivée seconde Cj,jpigie(v4)®

autour de la dérivée premiére Cipisigre(v4)V

On déplace I'origine au point de controle de la section intermédiaire oti I’écartement
du triplet de point de controle a lieu. L’axe de rotation est défini par le vecteur de
la dérivée premiére Cinitiale(vtl)(l) normalisé. On applique la rotation d’un angle ¢,
autour de ce dernier axe, au point Py correspondant a I'extrémité du vecteur
de la dérivée seconde Cipisiqre(v4)®. La transformation se termine en repositionnant
Iorigine & sa position initiale. Les nouvelles coordonnées (z', ', z') du point P,yirmit
permettent de reconstruire le vecteur de la dérivée seconde Cinitiale(v4)(2)- La figure
I1.2 illustre un exemple de rotation, d’un angle ¢ égale & 90 degré, du vecteur de la
dérivée seconde Cim’tz'ale(v4)(2) autour de I’axe passant par le vecteur de la dérivée
premiére Cmitmle(w)(l) d’une courbe B-spline quadratique. Le vecteur résultant de

cette transformation est noté Cyq(vs)®.
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Cinat(ve)® Cinitiat (v4)®

Cinitial (U4 ) )

FI1GURE 11.2 Rotation d’un angle ¢ de 90 degré, du vecteur de la dérivée seconde
d’une courbe B-spline quadratique autour du vecteur de la dérivée
premiére
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ANNEXE III

Calcul de I’énergie de plaques minces approchées

II1.1 Calcul de 1’énergie de plaques minces approchées

L’énergie de plaques minces approchées est définit par 'intégrale suivante :

(K2 in + k2pog)dudv (I11.1)

dudv représente 1'élément de surface élémentaire dans I'espace paramétrique. Le
calcul de I'énergie de plaques minces approchées s’effectue pour les trois parties
centrales de Iaile (les parties centrales intrados intérieure et extérieure et la partie
centrale extrados) délimitées, dans le sens de la corde, respectivement par les inter-
valles [Us, Uy], [Us, Ur4] et [Ung, Uns), et, délimitées dans le sens de I'envergure par
I'intervalle [0, 1]. On suppose que la fonction f(u,v) = (kZ;, + k2,,) est intégrable
au sens de Riemann. On subdivise chaque domaine d’intégration en n parties rec-
tangulaires par des droites paralléles 4 I'axe des u et a I'axe des v dans I'espace

paramétrique (uv) comme indiqué sur la figure IIIL.1.

L'intégrale de ’énergie de plaques minces approchées est alors approximée pour

chaque partie centrale par :

/ (k2 + K2gg)dudv = > f(us, v;) Audv (111.2)

2 J
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v Partie d’aire élémentaire

o (u;, v;)
. j /“ Au x Av

0 U Uy Uy Uiy Uss 1 u

FIGURE IIL1 Discrétisation de I'espace paramétrique, pour les trois parties cen-
trales de l'aile, en typiquement n = 2500 parties d’aires élémentaires
AulAv

Pour chaque domaine d’intégration rectangulaire, la valeur de la fonction f(u;, v;)
est pondérée d’un facteur égal & i sur les 4 sommets du domaine rectangulaire, et,
d’un facteur égal & % sur les points appartenant aux arétes frontiére du domaine

rectangulaire, dans la double sommation précédente.

ITII.2 Mesure de fairness

On combine 'expression de I’énergie de plaques minces approchées avec un terme
de contrainte géométrique afin d’obtenir une mesure qualitative du caractére lisse
de la surface d’aile. Le signe du produit de la courbure dans les deux directions de
paramétrisation k, x k, doit étre constant en un point appartenant & une partie
centrale de l'aile : négatif pour les parties centrales de l'intrados extérieure et
extrados, et, positif pour la partie centrale de 'intrados intérieure. Lorsque le signe
du produit k, X k, n’est pas respecté pour certaines valeurs de design, le terme de
contrainte corresponds alors & la valeur maximale du produit k, x k,. Les valeurs
typiques pour une représentation de I'aile satisfaisant les contraintes géométriques

sont :
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TABLEAU I11.1 Partie centrale intrados intérieure

FE E/Emax ky X ky ky X ky X E/Emaz

9.65438 | 0.00604187 | 9.21606e — 10 5.56823e — 12

TABLEAU II1.2 Partie centrale intrados extérieure

8.36475 | 0.00133593 | 6.04711e — 08 8.07851e — 11

TABLEAU III.3 Partie centrale extrados

E E/E 0z k, x k, ky X ky X E/Epas

19.3024 | 0.00137675 | 2.67795e — 09 3.68685e — 12
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ANNEXE IV

Algorithme du recuit simulé

L’algorithme du recuit simulé est basé sur la distribution de Boltzmann des états
d’énergie d’un systéme a une température donné. La température joue le role d’un
des paramétres de controle en analogie avec son interprétation physique dans les
processus de refroidissement et de réchauffement en métallurgie. A hautes tempé-
ratures, les molécules ont une plus grande mobilité et peuvent occuper plusieurs
configurations méme non stables correspondant & des états d’énergie élevés. Au fur
et 3 mesure que la température descend, la structure des molécules se fige peu 4 peu
pour étre définitivement bloquée dans une configuration quelconque. Un nouveau
réchauffement (recuit) permet de déformer cette configuration si I'état d’énergie
est encore trop élevé avant de rebaisser de nouveau la température. Le processus
de refroidissement doit étre trés lent afin de permettre au systéme de se stabi-
liser dans un état stable 4 énergie minimale. En effet, si la température décroit
trop rapidement, la recherche s’arréte sans avoir eu le temps de converger vers un
quelconque changement. Dans ce dernier cas, on atteint ce qu’on appelle des états

méta-stables, états caractérisés par un ordre moléculaire & courte portée.

Fonction de probabilité de Boltzmann

L’algorithme du recuit simulé utilise des fonctions analogues & la fonction de pro-
babilité de Boltzmann (fonction de distribution de Boltzmann des états d’énergie)
pour effectuer des déplacements dans 1'espace de design. La fonction de probabi-

lité de Boltzmann, notée II;, mesure la probabilité de trouver un systéme dans
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une configuration C; d’énergie F(C;), & une certaine température T' donnée, dans
’espace de configurations U équivalent & 1'espace de design et elle est définie par :
-E(Ci)

ELP——75
I, = B (Iv.1)

ks correspond & la constante de Boltzmann. Dans cette expression, le facteur kT
montre que lorsque la température est trés élevée, tous les états sont & peu preés
équiprobables, c’est-a-dire un grand nombre de configurations sont accessibles. Au
contraire quand la température est basse, les états a haute énergie deviennent
peu probables par rapport a ceux de faible énergie. Cette fonction de probabilité
a son équivalent dans un probléme d’optimisation ot 1'état d’énergie du systéme
est remplacé par la valeur de la fonction objectif. L’application du principe de
la fonction de probabilité de Boltzmann & un probléme de minimisation implique
que le processus de recherche peut étre assimilé & un processus de recuit comme
en métallurgie. Quand on chauffe un métal & une température trés élevée, le métal
devient liquide et peut occuper toutes les configurations possibles ou états d’énergie.
Quand la température décroit, le métal va se figer peu a peu dans une configuration
dans laquelle il est de plus en plus difficile & déformer (le métal est dit refroidi). A
moins de le réchauffer (recuit), le métal ne peut étre retravaillé de nouveau pour lui
donner la forme désirée. L’algorithme de recuit simulé reconstitue ce processus en
combinant dans 1’algorithme les mécanismes de refroidissement et de recuit (figure

V.1).
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/(@) e symbolise un état d’énergie du sytéme

effet du recuit

minimum local

minimum global

FIGURE IV.1 Parcours dans 'espace de design avec le recuit simulé. Le principe de
recuit se traduit par une augmentation du niveau d’énergie, permet-
tant de sortir des minima locaux

Fonctionnement de 1’algorithme du recuit simulé

La marche aléatoire dans 1’espace de design, qu’on peut définir par une variable
aléatoire x;, admet comme fonction de densité de probabilité d’état la fonction
notée g(X). Les fonctions g(X) sont généralement de la forme :

- la fonction de distribution gaussienne :

9(X) = ———geap(——~) (v.2)

— la fonction de distribution de Cauchy :

T
X) = V.3
IX) = T (1v.3)

— la fonction de distribution utilisée dans la version du recuit simulé adaptée,



143

version utilisée dans I'automatisation de la construction :

n 1
9(X) = H 2(|zf| + T;)In(1 + %)

=1

(IV.4)

ou n représente la dimension de 'espace de design, T un paramétre analogue &
la température dans la distribution de Boltzmann, Xg un point arbitraire de ’es-
pace de design, x; une variable aléatoire correspondant au i™¢ élément du vecteur
de design X et 7; un paramétre de température associé & la variable z;. La va-
riable aléatoire x; est générée a partir d’une seconde variable aléatoire ; de loi de

distribution uniforme par la relation :

v = sqn(G— 5)T( + ) ~1],6 € [0,1] (1v 5)

sgn représente la fonction signe. A de hautes valeurs de température T, ces lois de
probabilité tendent vers la loi de distribution uniforme. Tous les points de 1'espace
de design ont la méme probabilité d’étre visités & partir d’'un point de design initial
Xo. Au fur et 4 mesure que la température baisse, I’écart a la loi de distribution
uniforme augmente. Il devient de moins en moins probable d’explorer des points
de design éloignés d’un point de design initial Xo. Ceci confére alors un caractére
de recherche local & I'algorithme autour des points de design ayant effectivement
, ameéliorés la fonction coiit. La fonction de distribution de la version du recuit simulé
adaptée permet de tenir compte des différentes sensibilités de chaque composante
du vecteur de design X. Le choix de ces fonctions de densité de probabilité d’état
9(X) provient de la nécessité d’explorer tout 'espace de design lorsque le paramétre
de température T décroit. On peut montrer de maniére heuristique que pour une

loi de décroissance en température T' adéquate, la probabilité de ne pas visiter
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un point quelconque de I'espace de design X tend vers zéro. Prenons l'exemple
de la fonction de densité de probabilité d’état de Cauchy et définissons une loi de
décroissance en température quasi-linéaire, T(K) = —Tlf ol k est un réel strictement
positif. La probabilité qu’un point quelconque de I'espace de design ne soit pas

visité pour des temps successifs quasi-continus repérés par I'indice k est :

TG~ @) lim =0 (IV.6)
p k=00
ce qui est équivalent 4 :
> gk =00 (IV.7)
ko

La démonstration de la derniére égalité s’obtient simplement en remplacant I’ex-
pression de la loi de décroissance en température dans I'expression de la fonction

de densité de probabilité d’état de Cauchy :

To <=1 .
DR S =00 (IV.8)
k ko

La loi de probabilité de Boltzmann tend vers la loi de probabilité uniforme sur les
minimums des états d’énergie, lorsque la température 7}, tend vers zéro. Lorsque
la température T}, est constante, I’état le plus probable apparait plus souvent et on
obtient alors I’équilibre statistique & cette température selon le principe d’ergodi-
cité en physique statistique. Ces deux propriétés sont reproduites par la simulation
d’une chaine de Markov homogéne admettant comme matrice de transition une
des précédentes fonctions de densité de probabilité d’états g(X) et comme loi sta-
tionnaire la loi de probabilité de Boltzmann. Une chaine de Markov est ’ensemble

des états finis aléatoires constitué d’une suite des probabilités associées a chaque



145

configuration visitée & la température T}. La recherche d’un minimum & une tempé-
rature T}, s’effectue donc en réitérant la chaine de Markov. Le nombre d’itérations
a cette température T est déterminé par la longueur de la chaine de Markov qui
correspond & peu prés au nombre de configurations testées pour atteindre un état
d’équilibre statistique & cette température 7Tj. Les lois de décroissance en tempéra-
ture les plus couramment rencontrées dans la littérature sont les fonctions linéaires,

discrétes ou exponentielles, décrites au tableau suivant :

Types Fonctions Parameétres

Linéaire Thr1=axTy <l
(courant 0.8 & 0.95)

Discréte Tiy1 =T — AT AT > 0 a la descente
AT < 0 au recuit

Exponentielle | Ty, = Tkewp(%‘f-) o 0 < ‘T'_er‘]‘ <1 | oy écart-type des valeurs de F
acceptées a la température T},
A paramétre de réglage

TABLEAU IV.1 Les lois de décroissance de température les plus utilisées

La plus utilisée est la loi linéaire, qui permet d’avoir une décroissance ni trop ra-
pide (discréte) ni trop lente (exponentielle). La décroissance exponentielle permet
de tenir compte de I’état précédent par I'utilisation de I’écart type des cotits ob-
tenus sous le palier de température précédent. Au début de la recherche, presque
toutes les configurations sont acceptées. Comme ces configurations peuvent étre
trés dispersées dans I'espace de recherche, ’écart type peut étre alors relativement
grand et donc la température décroit plus ou moins lentement selon la valeur don-

née au paramétre . La décroissance est donc dynamique et adaptative. Avec la
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fonction discréte, la décroissance est indépendante de la valeur de I’état précédent
du systéme et dépend uniquement de la valeur de la différence AT'. La variation

de température se fait donc par palier suivant la fonction de décroissance utilisée.

Caractéristiques de I’algorithme du recuit simulé

Dans 'algorithme de recuit simulé, la probabilité de Boltzmann n’est pas directe-
ment appliquée, mais le critére de Metropolis est utilisé. Le critére de Metropolis
permet de décider si une nouvelle configuration générée présente une variation de la
fonction objectif acceptable, et de sortir des minima locaux quand le critére d’arrét
n’est pas encore atteint. Le critére de Metropolis permet de décider aprés chaque
passage d’une configuration C; & une configuration C;, de I’acceptation ou non de

la variation de la fonction de objectif selon la probabilité p(C;, C;) définie par :

—AF

p(C;,Cj) =e™ T (IV.9)

Lorsque la variation AF est inférieure ou égale & zéro, 'exponentielle est supérieure
ou égale a 1, la nouvelle configuration doit étre acceptée, et on lui affecte alors la
probabilité maximale de 1. Si AF est strictement positive, on compare p(C;, C;) &

un nombre aléatoire r € [0, 1] :
1. Sir < p(C;, C;) la configuration C; est acceptée ,
2. sinon elle est rejetée et on essaie une autre configuration

Les configurations entrainant une forte augmentation la fonction F sont donc moins
probables pour une température donnée T', d’autant moins que la température est
faible. Au début de I'algorithme, le facteur T est élevé, la probabilité p(C;, C;) est

proche de 'unité et presque toutes les variations de la fonction F sont acceptables.
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Au contraire, quand T diminue, les remontées sont de plus en plus difficiles et seules
de trés faibles variations peuvent étre acceptées. Si une configuration est rejetée,
le systéme essaie d’en trouver une autre, sinon elle est acceptée et la recherche

continue avec celle-ci jusqu’a ce que le critére d’arrét soit atteint.

La loi selon laquelle la température décroit est déterminante pour I'efficacité de
I'algorithme. Le systéme doit pouvoir tester le maximum de configurations & une
température donnée pour augmenter la probabilité d’obtenir le minimum global.
Le changement de température de Ty vers Ty est déterminé par le moment ot
I'on a détecté ’équilibre statistique (ou I'état de quasi-équilibre) a la température

T,.

Le choix de la température initiale 7Ty est également important dans le bon déroule-
ment de 'algorithme. Sachant que les températures élevées favorisent le désordre,
la valeur de la température initiale doit é&tre choisie élevée. Elle est déterminée,
sinon fixée arbitrairement, lors d’une phase de pré-traitement avec une exploration
initiale partielle de I'espace de configurations. D’aprés Kirkpatrick et al (1983), la
température initiale Ty doit étre choisie de sorte que la probabilité d’acceptation
de la plus mauvaise solution soit environ de 80% (i.e. Pr = 0.8). En fixant 'ac-
croissement maximal acceptable de la fonction objectif, noté Ag, dans I'expression

de p(C;, C;), on déduit la valeur de la température initiale Tj :

(IV.10)

Une autre relation similaire peut étre déduite de la probabilité de Boltzmann selon
Vapplication. D’aprés Heckman et Lengauer (1995), on génére aléatoirement un

certain nombre de configurations initiales. On calcule la température initiale Tj de



148

fagon & pouvoir accepter dans la suite de 1'algorithme, les configurations dont le
colit est 3 X ¢ fois moins bon que la valeur moyenne des coiits connus, avec ¢ I’écart
type du nombre de valeurs initiales de la fonction coiit. La probabilité d’acceptation

Pr est réglée 4 0.01 pour avoir une température initiale suffisamment élevée :

-3Xxo
In(P,)

Ty = (IV.11)

En résumé, le recuit simulé fonctionne en deux étapes :
1. recherche de minima a température fixée avec la chaine de Markov
2. diminution par étape de la température

Nous avons utilisé le logiciel d’optimisation de Lester Ingber d’acronyme ASA pour
ADAPTIVE SIMULATED ANNEALING pour I'automatisation de la construction
de l'aile avec contraintes géométriques. La version la plus récente de ce logiciel peut
étre téléchargée a 1'adresse http ://www.ingber.com/. Une description détaillée de
tous les paramétres est fournie également dans un manuel d’utilisation. Ce logiciel
a fait 'objet de nombreuses publications dont les principaux articles sont Ingber

(1989), Ingber (1993),Ingber (1996).



