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RESUME

Le design préliminaire d’un avion est un processus complexe qui englobe plus disci-
plines couplées, lesquelles nécessitent des interactions fréquentes entre les différents
départements d’ingénierie et possiblemenent plusieurs itérations pour arriver & un com-
promis satisfaisant. Afin de réduire le nombre de boucle requises pour avoir un bon
design, un bon point de départ est requis pour I’analyse préliminaire. Pour une mission
de transport commercial, une aile optimale dont la configuration externe inclue les ef-
fets aéroélastiques du régime transsonique peut servir de design de base pour toute les
compossantes de I’avion. Un point de départ obtenu en considérant seulement la perfor-
mance de I’aile ne doit compter que sur quelques disciplines couplées pour étre efficace
en terme de temps. Cependant, le niveau de détail de I’analyse multidisciplinaire (MDA)
doit étre suffisant pour obtenir des designs fiables. La solution pour accélérer |’ optimisa-
tion réside donc dans la formulation du probleme d’optimisation. En prenant compte de
la nature du probleme, les méthodes de décomposition peuvent transposer un probléeme
d’optimisation en plusieurs problemes d’optimisation, équivalent (ou quasi-équivalent)
mais beaucoup plus rapide a optimiser. Le but de I’étude est donc d’explorer quelques
méthodes de décomposition adaptées au probléme du design aéro-structurel d’une aile

en régime transsonique.

Le MDA au coeur de notre étude est composé de deux disciplines couplées : la structure
et I’aérodynamique. Un modele éléments finis sert a prédire les déformations structu-
relles de aile pour un chargement de forces issues du régime de croisiere et obtenues
par analyse CFD. Le but du design est d’obtenir une configuration externe de I’aile et une
structure qui vont maximiser le rayon d’action (€quation de Bréguet) sous une contrainte
de portance et sujette a des contraintes structurelles pour le cas de chargement d’une ra-

fale ascendente a 2,5g.
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Quelques méthodes de décomposition prometteuses pour le probléme du design aéro-
élastique d’une aile d’avion ont été ciblées dans la littérature. Une méthode rapide
pour prédire le temps de calcul requis de chaque méthode est proposée. Basé sur les
performances de chaque méthode, il a été décidé d’implémenter et de tester que les
deux meilleures. La premiére méthode est une décomposition hiérarchique a deux ni-
veaux (FIO a bi-niveaux) qui effectue 1’optimisation d’un sous-probleme structurel pour
chaque configuration externe d’aile. La deuxieme formulation est une décomposition
semi-découplée a un niveau qui découple le MDA en disciplines indépendantes en ajou-
tant dés variables auxiliaires et des contraintes de compatibilité. L’ optimiseur utilis€ pour
les différentes décompositions est un algorithme a gradient implémentant une program-

mation s€équentielle quadratique (SQP) et qui est appelé DONLP2.

Les résultats des optimisations montrent les avantages respectifs de la décomposition
hiérarchique et du découplage. Avec une décomposition hiérachique, les recherches de
ligne se sont révélées plus performantes car la structure est adaptée pour chaque configu-
ration externe de 1’aile. Les résultats montrent aussi que les contraintes de compatibilité
additionelles requises pour résoudre le MDA (avec la méthode du découplage) sont sa-
tisfaites rapidement a une tolérance inférieure a celle du critere d’arrét de la méthode
du point-fixe. De plus, le cofit reli€¢ a I’addition de variables auxiliaires est moindre
que le coft reli€ a la résolution par point-fixe du MDA. Le découplage permet donc lui
aussi d’améliorer la performance de I’optimisation du probleme a I’étude. Cependant,
la décomposition hiérarchique bi-niveaux a obtenu une meilleure fonction coiit (10% de
mieux) que la méthode semi-découplée. Bien que les deux méthodes de décomposition
aient amélioré les fonctions cofits, les designs obtenues ne sont pas pour autant repré-
sentatif d’une vraie aile d’avion, d’une part a cause d’une faille dans la fonction cofit
(obtention d’un design d’aile "citerne") et d’une autre a cause d’un cas de chargement

trop conservateur.
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ABSTRACT

The preliminary design of an aircraft is a complex process involving many coupled disci-
plines, which requires frequent interactions between engineering departments and possi-
bly several iterations to achieve a satisfactory compromise. In order to lower the number
of loops needed to obtain a suitable design, a good starting point for the preliminary
phase of design is required. For a commercial transport mission, an optimal wing exter-
nal shape whose design includes aeroelastic effects in the transonic regime could serve
as a basis for all components of an aircraft. A starting point obtained by considering
only the performance of the wing must involve only few coupled disciplines to be time-
efficient. However, the level of details of the multi-disciplinary analysis (MDA) must be
sufficient to achieve dependable design solutions. Therefore, the key to speed up the op-
timization process stand in the formulation of the optimization problem. By taking into
account the nature of a problem, decomposition methods can transpose an optimization
problem into several optimization problems, equivalent (or quasi-equivalent) but faster
to optimize. The aim of the study is to explore decomposition methods adapted to the

transonic aero-structural wing design problem.

The MDA consists of two coupled disciplines : structure and aerodynamics. A finite
element model (FEM) serves to predict the wing structural deformations under cruise
aerodynamic loads obtained from computational fluid dynamics (CFD) analyses. The
aim of the design is to obtain a suitable wing structure and external shape that maxi-
mizes the cruise range (Breguet equation) under a lift constraint subjected to structural

safety factor constraints for a given upwind gust load case.

From the litterature, we have targeted a few promising decomposition methodologies
that might be efficient for the wing aeroelastic design. A methodology to quickly predict

the time required for each decomposition is presented. Based on the prediction of their



performance, only the two most promising decomposition methods were implemented
and tested. The first method is a bi-level hierarchical decomposition (called bi-level FIO)
that dispatch a structural subproblem optimization for each wing external shape. The se-
cond formulation is a single level semi-decoupled decomposition that decouple the MDA
into independent analyses by adding auxiliary variables and consistency constraints. The
optimizer used for the different decompositions is a gradient-based algorithm implemen-

ting a sequential quadratic programming (SQP) method and called DONLP2.

The results of the optimization runs highlight the respective advantages of hierarchical
decomposition and decoupling. With a hierchical decomposition, the line search perfor-
med better because the structure is adaptated for each external shape configuration, resul-
ting in satisfied structural constraints. Results also show that the additional consistency
constraints needed to have the MDA solved (semi-decoupled formulation) are satisfied
quickly within the tolerance of the fixed-point method termination criterion. Moreover,
the cost related to managing additional auxiliary variables ad consistency constraints is
far less than the cost related to solving the MDA with a fixed-point method. Thus, de-
coupling the MDA also improves the performance of the optimization of the problem
at hand. However, the bi-level FIO decomposition obtained a slightly better objective
function than the semi-decoupled formulation. Even if both decomposition method were
able to ameliorate the objective function, the designs resulting from the optimization are
not representative of a real wing. The sources of problem come from a weakness in the
objective function (which results in a "citern-wing" design) and from a load case that is

too conservative.

Keywords : optimization, decomposition methods, transonic aero-structural wing
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Multidisciplinary Optimization Standardization Approach for Integra-
tion and Configurability (Systeme d’optimisation basé sur des standards
et des analyses et permettant une intégration configurable)

NASA structural analysis (analyse structurelle de la NASA)
Navier-Stokes

Sequential linear programing (programmation séquentielle linéaire)
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SQP: Sequential quadratic programing (programmation séquentielle quadra-

tique)
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INTRODUCTION

L’industrie en général recherche sans cesse de nouvelles facons d’améliorer leur pro-
ductivité et d’augmenter la qualité de leurs produits et I’industrie aéronautique n’y fait
pas exception. Ce qui caractérise cependant le domaine de I’ aéronautique est la présence
d’analyses souvent tres complexes et de nombreuses variables. Ces environnements de
design sont de grande envergure et sont généralement sub-divisées en plusieurs disci-
plines ou analyses, souvent reliées a un départment. Par exemple, I’aérodynamique et la
structure pour une aile d’avion ou encore les compresseurs et les turbines pour un mo-
teur d’avion constituent des subdivisions retrouvées chez les fabricants. Les différentes
disciplines sont généralement fortement liées entre elles, ce qui nécessite une étroite
communication entre les différentes disciplines/départements lors du design. Sans cette
communication, on peut aboutir a un design optimal pour chaque discipline mais non
réalisable. Une facon d’arriver a un design optimal qui respecte les contraintes propres
a chaque discipline est d’effectuer des itérations entre les différents intervenants. Lors
de ces itérations, il est nécessaire que les spécialistes de chaque discipline utilisent leur
savoir-faire afin de contrer des éventuels violations des contraintes du cahier des charges
ou des inconsistences entre les disciplines. Un fagon d’augmenter la productivité est de
diminuer le nombre d’itérations de la boucle de design. Ceci peut &tre fait en commen-
cant la phase de design préliminaire en utilisant un point de départ qui est déja de bonne

qualité.

L’utilisation de plusieurs disciplines tot dans la phase de design est nécessaire pour évi-
ter d’avoir a refaire un travail dii a une interaction non prévue entre les disciplines, mais
cette multidisciplinarité requiert cependent une intégration plus importante des disci-
plines. L’intégration de toutes les disciplines est rendue possible grace au concept d’op-

timisation multidisciplinaire (MDO). L’avantage de la MDO est qu’elle permet de bien



exploiter les interactions entre les disciplines et elle permet aussi d’arriver a un design
optimum sans intervention humaine. Cette technologie devient de plus en plus populaire

dans I’industrie et est appelée 2 se répandre dans plusieurs domaines.

But de I’étude

Il est attendu que I’utilisation des technologies issues de la MDO dans le domaine de
I’aéronautique devrait augmenter la qualité des produits tout en réduisant le cycle de de-
sign. Cependant, bien que cette technologie ne soit pas nouvelle, elle n’est pas mature et
n’est pas encore tres répandue dans I’industrie. C’est donc pour améliorer nos connais-
sances dans ce domaine qu’est né le projet MOSAIC (Multidisciplinary Optimization
Standardization Approach for Integration and Configurability)'. Ce projet a pour but de
développer un environnement d’intégration, de procéder a des optimisations de design
multidisciplinaires et de démontrer les capacités de tels outils, le tout dans le but de dé-
velopper une expertise en MDO chez les entreprises participantes. Le projet s’attarde
autant aux protocoles d’échanges de données qu’aux modélisations disciplinaires (struc-
ture d’un aile d’avion, analyse aérostructurelle) ainsi qu’a la fagon de hiérarchiser et
d’intégrer les disciplines dans un contexte de MDO. Le projet MOSAIC est financé par
I’industrie (Bombardier, Pratt & Whitney ainsi que Bell Hélicoptere) et par le gouverne-
ment québécois a travers le consortium de recherche et d’innovation en aérospatiale au
Québec (CRIAQ). Le projet implique trois universités québécoises, soient I’Ecole poly-

technique de Montréal, I'Ecole de technologie supérieure et I’université Concordia.

L’étude qui fait I’objet du présent mémoire correspond a la tache 3 du projet MOSAIC,

ou plus précisément au développement et aux tests de formulations mathématiques (mé-

'http://www.criaq.aero/Francais/Projets/4.1/



thodes de décomposition) adaptées au probleme d’optimisation multidisciplinaire ren-
contré dans la phase de design conceptuelle et préliminaire d’une aile d’avion. Cette
partie du projet MOSAIC recoupe directement d’autres tdches du projet, notamment
I’utilisation d’un module de paramétrisation géométrique d’une aile d’avion (tache 8 dé-
veloppée 4 1’Ecole polytechnique) et possiblement dans le futur, Iutilisation du module

d’optimisation structurelle d’un caisson de voilure (tdche 6 développée a Concordia).

Le design préliminaire d’une aile d’avion est complexe et comporte plusieurs disciplines
qui sont couplées les unes aux autres. Pour une mission de transport commercial, la
forme externe et la structure d’une aile doivent tenir compte des effets d’aéroélasticité
dans le régime transsonique. Pour obtenir un point de départ bas€ sur la performance de
I’aile, le niveau de détail et la fidélité des analyses doivent étre suffisants pour obtenir
des solutions fiables. Cependant, pour limiter le temps de calcul, seules quelques dis-
ciplines couplées peuvent €tre prises en compte. Par conséquent, seules les disciplines
impliquées dans la prédiction des effets aéroélastiques ayant une influence prépondé-
rante sur la performance sont considérées : la structure et 1’aérodynamique. Durant ce
projet de recherche, la structure est représentée par un modele d’éléments finis (FEM)
pour lequel les déplacements sont résolus par MSC NASTRAN tandis que I’aérodyna-
mique de ’aile est calculée par FLUENT en faisant la résolution des équations d’Euler.
L’objectif de I’optimisation est d’obtenir un design qui va maximiser le rayon d’action
en croisiére sous une contrainte de portance et sujet a des contraintes structurelles pour
un cas de chargement a 2.5g (rafale ascendante). La performance de 1’aile dépendant de
sa forme externe, de son poids et de ses déformations, I’optimisation est conduite sur des
variables de design indépendantes définissant la forme en plan, la taille des composantes

structurelles et la forme des profils de I’aile.

En prenant compte de la nature du probleme, les méthodes de décomposition peuvent

transposer un probléme d’optimisation en un autre équivalent (ou quasi-€quivalent) mais



plus rapide a optimiser. Dans 1’optique du probléme étudi€ dans ce travail, il est proposé
d’utiliser des formulations qui facilitent la collaboration entre les disciplines et qui €li-
minent le travail post-optimisation nécessaire pour résoudre les inconsistences entre les
disciplines. Nous avons utilisé deux approches qui répondent a ces critéres soient : la
distribution du design et/ou des analyses du MDA (analyse multidisciplinaire) en dis-
ciplines spécialisées (décomposition multiniveau) et ’ajout de variables auxiliaires et
de contraintes de compatibilité (pour découpler le MDA). Cette étude a pour objectif
d’appliquer les approches citées ci-dessus au design d’une aile flexible en régime trans-

sonique. Ce travail est la continuité des travaux de Bettinger (2004).

Organisation du document

Ce mémoire résume le travail qui a été€ réalisé pour mener a terme la tiche 3 du pro-
jet MOSAIC : I’exploration de différentes méthodes de décomposition appliquées au
probleme d’optimisation d’une aile d’avion aéroélastique en régime transsonique. Les
différentes parties du travail sont présentées dans 1’ordre logique de réalisation. Ainsi,
le premier chapitre fait une revue de littérature sur I’aéroélasticité, sur les algorithmes
d’optimisation et sur les méthodes de décomposition d’un probléme d’optimisation. Par
la suite le deuxieme chapitre présente les différentes disciplines impliquées dans la réso-
lution du MDA d’une aile aéroélastique en plus de présenter une méthode typique pour
résoudre un tel couplage. Le troisi¢me chapitre présente le probleme d’optimisation (€éta-
blissement de la fonction colit, des contraintes et des variables) ainsi que les relations
entre les disciplines et décrit en détail les différentes formulations de décomposition qui
peuvent s’appliquer au probleéme traité. De plus, une prédiction des performances ap-
proximatives de chaque décomposition est effectuée pour faire ressortir les formulations

qui sont le plus aptes a optimiser avec efficacité le probléme d’une aile aéroélastique.



Finalement, le quatrieme et demier chapitre résume les performances des différentes
méthodes de décomposition qui ont été implémentées et testées. Les vecteurs de design
optimaux sont aussi présentés et discutés. Un retour sur le travail effectué ainsi que des
suggestions pour des travaux futurs sont présentés en conclusion. Des renseignements

supplémentaires sont présentés en annexes.



CHAPITRE 1

REVUE DE LA LITTERATURE

Afin de bien cerner le probléme qui fait I’objet de ce mémoire, nous présentons d’abord
une courte revue de la littérature. Dans un premier temps, nous abordons brievement le
cycle de design préliminaire d’un avion. Le phénomene d’aéroélasticité est ensuite ex-
pliqué ainsi que son influence sur le design d’une aile d’avion. Par la suite, un apergu
du fonctionnement des algorithmes d’optimisation est présenté ainsi que de la démarche
suivie pour en choisir un pour la présente étude. Enfin, un survol sur la pertinence des
méthodes de décomposition et sur les différentes fagcons de décomposer un probléme

d’optimisation est amené.

1.1 Description du cycle de design

La division d’ingénierie d’une compagnie aéronautique comporte plusieurs groupes de
spécialistes qui couvrent de nombreux champs d’applications de 1’ingénierie. Seule la
combinaison des connaissances et de I’expérience des spécialistes ainsi qu’une étroite
communication entre eux fera en sorte qu'un projet sera un succes. Le cycle du design
préliminaire pour un avion donne une bonne idée des interactions qui ont lieu entre ces

différents départements (voir figure 1.1).

Afin de définir 1a forme générale extérieure, les dimensions et le poids du futur aéronef,
plusieurs itérations doivent €tre effectuées entre les différents groupes. Cette phase est

extrémement importante car ¢’est au cours de cette étape que les spécifications de 1’avion



—>’ Marketing et design avancé |—>| Criteres de design
[

Y
Aérodynamique ]

Science du vol l

Poids et balance

Dynamique et charges

I Bureau des méthodes I

Plan d’ensemble conceptuel

FIG. 1.1 Inter-relations entre les départements chez Bombardier Aérospatiale d’apres
L’Heureux (2000)

sont définies. Le détail de I’avion n’est pas résolu au cours de cette phase, par exemple,
la disposition des rivets est déterminée plus tard a I’étape de la conception détaillée. Si le
travail conceptuel est bien fait, la configuration de 1’avion ne devrait plus changer par la
suite. Comme tous les procédés itératifs, le nombre d’itérations nécessaire pour arriver
a une configuration optimale (respectant les requis et objectifs du marketing) dépendra
du point de design initial. Ce point de design initial est issu de la phase de conception
avancée. Par le passé, ce point pouvait étre approximé a partir des compilations des
spécifications des avions existants (voir Raymer, 1999, Isikveren, 2003), cependant une
facon plus optimale de procéder est de conduire une optimisation préliminaire sur un
modele simplifi€ de ’avion. Puisqu’une telle analyse tient compte de fagon spécifique
de la niche de I’appareil dans son design, elle donne nécessairement un meilleur point
initial qu’une analyse empirique. De plus, cette méthode permet d’obtenir de bons points
de départ pour des configurations non-conventionnelles. Ainsi, il est possible de réduire

le nombre d’itérations de la boucle de design préliminaire.



Compte tenu di fait que le point initial du design préliminaire est trouvé au stade concep-
tuel (analyse généralement de tres courte durée), il est nécessaire de trouver un bon point
initial en peu de temps. Une optimisation demandant une grande puissance de calcul, il
faut par conséquent trouver des moyens pour réduire le temps d’optimisation, cela sans
compromettre la précision des résultats, spécifiquement au point de vue de la solution
de I’aéroélasticité de 1’aile. C’est de cette problématique qu’est venu le besoin d’étudier

les méthodes de décomposition.

1.2 L’aéroélasticité

L’aéroélasticité est la science qui étudie les interactions entre une structure et les forces
qui agissent dessus. Le terme a été utilisé pour la premiere fois en 1930 par Cox et Pug-
sley. Elle a été définie plus précisément par Collar en 1947 comme étant [’étude des
interactions mutuelles qui prennent place dans le triangle des forces inertielles, élas-
tiques et aérodynamiques qui agissent sur une structure exposée a un courant d’air ainsi

que l'influence de cette étude sur le design (Collar, 1978).

Forces aérodynamiques

Aéroélasticité statique Mécanique du vol
Forces €lastiques I - I Forces inertielles

F1G. 1.2 Triangle aéroélastique de Collar

Stabilité dynamique




Une aile d’avion n’étant pas complétement rigide, le phénomene aéroélastique survient
quand des déformations structurelles induisent un changement des forces aérodyna-
miques. L’aéroélasticité peut étre divisée en deux catégories : statique et dynamique.
L’ aéroélasticité statique est présente lorsqu’il n’y a pas de forces inertielles en jeu et que
les déformations et les forces aérodynamiques atteignent un point d’équilibre. L’ aéroé-
lasticité dynamique est représentée par les phénomenes de flottement! (flutter) ot les
changements de forces aérodynamiques font osciller I’aile et le buffetement (buffeting)
qui est une vibration de 1’aile qui résulte du détachement de 1’écoulement ou de 1I’oscil-
lation d’une onde de choc. Par souci de simplification, nous limitons le cadre de notre

étude au mode statique, donc a I’interaction des forces €lastiques et aérodynamiques.

En regle générale, le phénomene d’aéroélasticité a pour effet de décroitre les perfor-
mances aérodynamiques d’une aile d’avion. Les forces de pression agissant perpen-
diculairement aux surfaces, une aile qui subit une déflexion ou une torsion verra une
composante de sa portance se transformer en force non portante. Pendant longtemps,
les concepteurs d’aéronefs ont tenté de diminuer ce phénomene en faisant des designs
d’ailes tres peu flexibles, ayant pour conséquence d’augmenter de fagon importante le
poids de I’aile. Cependant le gain de portance associ€ a une aile plus rigide n’améliore
pas nécessairement la performance de I’aile si la pénalité de poids est trop importante. Il
est donc nécessaire de faire un compromis entre le poids et la flexibilité lors du design
pour obtenir un design optimum. En tenant compte des effets aéroélastiques dans leur
design, Voracek et al. (2003) affirment que les poids de certains avions de chasse ont pu
étre réduit de 5% a 20%. En considérant les cofits reliés a I’opération d’un avion, cette
optimisation prend encore plus de sens. En effet, selon Root (2003), une réduction de
1% de consommation de carburant correspond pour un Boeing 747 a une économie de

100,000 gallons/année/avion.

'Le phénoméne de flottement peut aussi survenir sur d’ autres types de structure comme le célébre pont
de Tacoma Narrows.
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1.3 Résolution du probleme d’aéroélasticité

Afin d’évaluer la performance globale d’une aile, il faut étre en mesure d’évaluer les
différentes disciplines qui composent le probleme d’aéroélasticité, soient la structure et
I’aérodynamique. Historiquement, les performances d’une aile d’avion étaient prédites
a I’aide de tests en soufflerie. Aujourd’hui encore les tests en soufflerie servent a valider
les calculs mais afin de limiter les cofits de développement, les prédictions sont calculées
numériquement plutdt qu’expérimentalement. De plus, le calcul numérique des perfor-
mances d’une aile d’avion donne acces a une plage de conditions de vol qui ne pouvaient
pas étre atteintes en soufflerie pour des simulations a I’échelle 1 :1 (notament pour le ré-
gime transsonique et les cas de chargement). Il est possible d’€valuer les deux disciplines
composant I’aéroélasticité a 1’aide d’outils informatiques tel des codes d’aérodynamique
(CFD) et de structure (CSD). La CFD et la CSD nécessitent une grande puissance de cal-
cul, cependant 1’augmentation considérable des ressources informatiques des dernieres
années ont rendu plus abordable leur utilisation. La résolution du couplage aéroélastique
a déja été traité dans plusieurs études (e.g., Abdo et al., 2001, Allison & Cavallo, 2003,
Bettinger, 2004) et la précision atteinte démontre que cette discipline est maintenant

maitrisée.

Pour solutionner un probléme aéroélastique, il est nécessaire de résoudre a la fois les
équations de structure et les équations de dynamique des fluides. Pour ce faire, il faut
aussi résoudre le couplage entre les deux systemes d’équations. En effet, il est néces-
saire de connaitre les déformations pour calculer les forces et il faut connaitre les forces
pour calculer les déformations. Il est possible de coupler les disciplines aérodynamique

et structurelle de deux fagons : les méthodes & couplage fort et les méthodes a couplage
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faible. Les méthodes a couplage fort consistent a résoudre simultanément les équations
de structure et de dynamique des fluides. Les deux systemes d’équations sont assemblés
a ’intérieur d’un seul et sont résolus conjointement. La difficulté d’employer cette mé-
thode provient du fait que les schémas numériques de résolution qui sont propres a une
discipline ne s’appliquent pas nécessairement a I’autre discipline. Le couplage faible uti-
lise quant a lui deux systémes d’équations qui sont résolus chacun par une méthode qui
est propre a chaque discipline. La résolution du couplage peut étre réalisée de différentes
fagons, notamment avec 1’algorithme du point-fixe. De plus, le couplage faible possede
I’avantage d’utiliser des logiciels dédiés a chaque discipline donc plus faciles a obte-
nir. Puisque la résolution par couplage faible favorise les méthodes de décomposition (a

cause de son approche modulaire), elle est préférée pour notre étude.

La précision qui peut étre atteinte dans la résolution du probleme aéroélastique est direc-
tement liée a la précision de chaque discipline. La discipline la plus bruitée est 1’aéro-
dynamique. Pour posséder un certain degré de précision, il est nécessaire que le code de
CFD soit en mesure de bien capter les effets non-linéaires du régime transsonique (ondes
de choc). Pour ce faire, deux types d’équations peuvent convenir pour les prédictions en
régime transsonique : les équations d’Euler et les équations de Navier-Stokes (NS). Gu-
ruswamy a démontré qu’il était possible d’atteindre une précision de 10% en utilisant
les équations d’Euler (Guruswamy, 1990a) et de 5% en utilisant les équations Navier-
Stokes (Guruswamy, 1990b). La différence entre les deux types d’équations provient du
fait que les équations de Navier-Stokes sont plus aptes a prédire les ondes de choc que
les équations d’Euler. Allison & Cavallo (2003) ont aussi remarqué I’importance de la
précision de la prédiction de I’onde de choc sur le calcul des performances d’une aile
et ont quantifié cette différence sur le calcul du C',. Par contre, une prédiction des per-
formances basée sur les équations Navier-Stokes nécessite beaucoup plus de temps de

calcul et complexifie la génération du maillage du domaine fluide. Offrant malgré tout
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une précision acceptable, les équations de Euler sont considérées dans notre étude.

Pour la discipline structurelle, plusieurs méthodes s’offrent a nous pour calculer les dé-
formations, notamment I’utilisation d’un modele d’éléments finis (FEM) ainsi que celui
d’un modele équivalent d’éléments finis (stick model). Un FEM équivalent pourrait ser-
vir a calculer les déformations (Abdo et al., 2003a) si le design de 1’aile était fixe mais
puisque que nous sommes dans un contexte d’optimisation, un FEM complet est néces-

saire afin de procéder au dimensionnement de chaque élément structurel.

1.4 Détermination d’un indice de performance

Afin de jauger la performance d’un design d’aile, il faut &tre a méme de quantifier cette
performance. Dans un contexte d’optimisation, on appelle fonction cofit ou objectif un
tel indice de performance. Il existe plusieurs critéres pouvant décrire I’efficacité d’une
aile, certains plus globaux que d’autres. La plus globale est certainement 1’évaluation
des cofits d’opération ("cash operating costs ou COC"). Cette mesure de performance
fait intervenir la vitesse de vol, les performances aérodynamiques, la quantité de carbu-
rant utilisée ainsi que les coiits reli€s aux personnels de bord. Avec cette mesure, il peut
s’avérer judicieux de faire voler ’avion plus vite que la vitesse qui maximise le rayon
d’action pour diminuer le temps de vol et ainsi économiser sur le salaire des employés.
Cependant, cette fonction colit comporte beaucoup d’éléments qui sont extérieurs au
design méme de 1’aile (vitesse, salaire des employés) et fait appel a plusieurs données

non-publiques.

Un type de fonction cofit qui est plus envisageable dans une approche "ingénieur" est
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de maximiser le rayon d’action. Selon Grenier (2003), le rayon d’action d’un avion en

milles nautiques (2 nombre de Mach constant) peut €tre calculé de la fagon suivante :
R = ((661.5 - 6°%)/SFCY(ML/D)In(W, /W) (1.1)

ot @ représente le ratio de température (1'/75), SFC est la consommation de carburant
spécifique ("specific fuel consumption™), M est le nombre de Mach, L et D sont la por-
tance et la trainée et W, et Wy sont respectivement les poids au début et a la fin du
segment de croisiere.

Cette équation est connue sous le nom d’équation de Bréguet. Elle quantifie la distance
maximale franchissable par un avion pour un vol en croisiere ("maximum cruise range"
ou MCR). En plus de sa facilité a étre implémentée, cet objectif constitue une évaluation
réaliste de la performance d’une aile d’avion. Elle considere seulement les deux disci-
plines les plus importantes soient 1’aérodynamique et la structure (nous considerons ici
que la discipline reliée aux moteurs est constante). De plus, I’analyse peut étre réalisée
uniquement sur I’aile et non pas sur une configuration aile-fuselage. Cette schématisa-
tion est justifiée car ’effet du fuselage sur I’écoulement autour de 1’ aile peut étre négligé
a la phase conceptuelle en plus de faciliter grandement le maillage. Par ailleurs, nous
pouvons encore simplifier la fonction cofit utilisée en considérant des conditions de vol
constantes. Finalement, pour simplifier davantage le probleme global, nous ne considé-
rons pas les phases de montée et de descente puisqu’elles nécessiteraient d’autres €qua-

tions et qu’elles multiplieraient le temps de calcul de fagon non négligeable.

1.5 Méthodes d’optimisation

11 existe plusieurs approches d’optimisation et le choix d’une méthode est souvent reli€ a

la spécificité du probleme étudié. Commencons tout d’abord par énoncer la formulation
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typique d’un probleme d’optimisation :

min f(z) (1.2)

sous contrainte :  g;(x) > 0, i=1,...,]

ol f(z) est la fonction cofit 2 minimiser, = est le vecteur des variables de design de di-
mension n, les g;(x) sont les [ contraintes d’inégalité, les h;(z) sont les m contraintes
d’égalité et les =% et z¥ sont respectivement les bornes inférieures et supérieures de cha-

cune des variables de design.

Le choix d’un algorithme d’optimisation dépend des caractéristiques du probléme a op-
timiser. L.’ arbre décisionnel (voir la figure 1.3) montre les différents champs d’optimisa-
tion existants et aide a choisir le type d’algorithme a utiliser. Le probléme a I’étude étant
caractéris€ par des variables de design continues, la non-convexité et des contraintes
non-linéaires, les choix d’algorithmes sont limités. Deux grandes classes d’algorithmes
sont cependant en mesure de répondre aux besoins : les algorithmes métaheuristiques et

les algorithmes a gradients.

Les algorithmes métaheuristiques sont des algorithmes stochastiques et itératifs qui pro-
gressent vers un optimum par I’échantillonnage d’une fonction objectif? et comprennent
entre autres les algorithmes génétiques (AG). Basés sur des concepts d’exploration, d’ex-
ploitation et d’apprentissage, ces algorithmes progressent vers I’optimum en sélection-

nant les meilleurs designs a chaque génération. La tache 2 du projet MOSAIC consiste

Zselon http://fr.wikipedia.org/wiki/M%C3%A9taheuristique
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Programmation
par réseaux

Programme
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Programmation
non linéaire contrainte

Programmation

Programmation .
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linéaire

globale
Non lin€aires Optimisation
moindres carrés non différentiable

Programmation
en nombres entiers

Equations
non linéaires

Sans contraintes Avec contraintes

Variables continues Variables discrétes
Optimisation

F1G. 1.3 Taxinomie des algorithmes d’optimisation en fonction du type de probléme
(d’apres NEOS, 2006))

d’ailleurs & développer un tel algorithme?. Un algorithme de type AG a déja été uti-
lisé avec succes par Perez et al. (2000) afin d’optimiser le caisson de voilure d’une aile
d’avion. Cette étude ne prend cependant pas en compte le phénomene aéroélastique et
consiste simplement a optimiser la structure pour minimiser le poids au décollage. Les
types d’analyses et surtout le temps requis pour effectuer ces analyses ne sont donc pas
représentatifs de ceux utilis€s dans notre €tude. Les algorithmes a gradients utilisent
quant a eux les gradients de la fonction cott par rapport a chacune des variables pour
trouver une direction de descente. Par conséquent, la fonction cofit doit €tre continue-
ment différentiable. Pour les fonctions cofits issues de boites noires (comme le probléme
al’étude), les dérivées ne peuvent étre déterminées analytiquement. Il faut donc procéder
a I’évaluation des gradients par différences finies, c’est-a-dire qu’une itération de 1’op-
timiseur pour un probléme & n variables nécessite avec un schéma de différence amont
n + 1 évaluations de 1a fonction cofit. La plupart des études qui ont été réalisées sur 1’op-
timisation aéroélastique d’une aile d’avion (Cramer et al., 1993, Kroo et al., 1994) ont
été conduites avec de tels algorithmes. On peut aussi souligner le développment des mé-

thodes adjointes appliquées au processus d’optimisation (Leoviriyaki & Jameson, 2004).

3logiciel NOMAD, http://www.gerad.ca/NOMAD/
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Ces méthodes peuvent évaluer la valeur de la fonction cofit et de tous ses gradients en
seulement 2 évaluations et vont nécessairement rendre encore plus intéressant les algo-

rithmes d’optimisation a gradients.

Le choix de la méthode d’optimisation conditionne de fagon importante I’efficacité de
I’optimisation. La performance d’un algorithme sera principalement déterminée par le
nombre d’évaluations de la fonction cofit. Vanderplaats (1999) a utilisé différents algo-
rithmes sur un probléme d’optimisation qui consistait 2 minimiser la masse d’une barre
sous des contraintes géométriques et structurelles. Il a ainsi démontré que les algorithmes
a gradients étaient les meilleurs pour ce type de probleme. Le probleme a I’étude étant
similaire a celui de Vanderplaats, il est attendu qu’un algorithme a gradients soit aussi le
plus efficace. Un tel algorithme est parfaitment applicable a notre probléme car la fonc-
tion colt est contiiment différentiable et que les variables sont continues. Certaines des
décompositions qu’il est prévu de tester font appel a des sous-optimisations (décompo-
sitions a plusieurs niveaux). Pour le probleme a 1’étude, nous prévoyons regrouper les
variables structurelles sur un méme niveau et conduire une sous-optimisation purement
structurelle pour chacune des configurations géométriques que 1’optimiseur maitre de-
mandera. Comme il a précécemment été établi qu’un algorithme a gradient serait utilisé
au niveau maitre, un optimiseur a gradients est encore une fois préférable aux sous-
optimisations car il est est gén€ralement reconnu qu’il est supérieur pour des décom-
positions a plusieurs niveaux. Cette meilleure efficacité des algorithmes a gradient pour
les sous-optimisations provient du fait qu’elles donnent une information plus précise a

I’optimiseur maitre qu’avec les algorithmes métaheuristiques.

I1 est a noter que pour des analyses complexes il est presque impossible de trouver avec
certitude un optimum global et qu’il est plus probable de trouver un optimum local.

Pour éviter ce probleme, il est prévu de partir d’une configuration pour laquelle, grice
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aux connaissances empiriques, nous pensons qu’elle est déja proche de I’optimum. Cette
derniere hypothése de travail fait encore une fois pencher la balance du c6té des algo-
rithmes a gradient puisque lorsque que nous sommes pres de I’ optimum, ils sont presque

toujours les plus efficaces.

Les algorithmes a gradients fonctionnent en itérant sur le vecteur de design. L’ objectif
est d’utiliser le sens physique des gradients pour trouver une direction de descente a la
fonction cofit. Le vecteur de design courant (x) est modifi€ en pondérant la direction de
descente dj, par un coefficient o. En faisant varier o on obtient différentes valeurs de .
jusqu’a vérifier un critere de descente suffisante ; cette méthode est appelée recherche de

ligne.
Tyl = Tg + ady, a > 0 (1.3)

L’algorithme de base pour déterminer la direction de descente s’appelle la méthode de
Newton et est tiré du développement en série de Taylor de f(z) aux alentours de xg

(Fortin, 2001) :
F(x) = f(z0) + [ (z0)(z — m0) + O((z — @0)?) (1.4)

Si nous attribuons une valeur de 0 a4 f(z) et que nous négligeons les termes d’ordres

supérieurs, il s’ensuit que le pas a appliquer pour passer de zo a = est égal a :

0z = —f(z)/f = —f(2)/Vf(z) (1.5)

Dans un contexte d’optimisation, ce n’est pas f(x) que nous voulons égal a 0 mais bien

V f(z) (une condition nécessaire d’optimalité). On applique donc le développement de
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Taylor a la premiere dérivé.

/

£ (@) = f(x0) + £ (z0)(x — o) + O((z — m0)?) (1.6)

avec f', le hessien H (z) de la fonction. L’équation 1.5 devient donc :

La direction de descente est donc calculée par I’équation 1.7 si H(z) est semi-défini
positif. Advenant que le hessien soit défini négatif, nous prennons —d; comme direction

de descente.

Le calcul par différences finies d’un hessien étant trés exhaustif et aussi tres bruité, une
approximation du hessien est faite plutdt qu’un calcul exact. L’ approximation du hessien
est souvent initialisée par la matrice identité et est mise a jour selon différente méthodes
(1a plus connue étant BFGS). Les méthodes utilisant cette technique sont appelées quasi-

Newton.

Le type d’algorithme présenté ci-haut ne tient cependant pas compte des contraintes
d’inégalité et d’égalité de I’optimisation. Pour ce faire, la fonction f(z) est remplacée

par le Lagrangien qui est exprimé par la fonction :

Lo A w) = (o) = Shihla) - gujgm)

ou A; et u; sont les multiplicateurs de Lagrange.

Un point optimal (z*) doit respecter certains criteres. Tout d’abord la condition d’opti-
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malité nécessaire du premier ordre pour laquelle un point qui la satisfait est appelé un
point de Karush-Kuhn-Tucker (KKT). De plus, pour s’assurer d’avoir un minimum local
et non pas un maximum local ou un point-selle, il faut aussi vérifier la condition suffi-

sante du 2¢ ordre (Orban, 2005).

Les principales techniques utilisées pour résoudre ce type de problemes sont la méthode
des gradients réduits, la programmation séquentielle linéraire (SLP), la programmation
séquentielle quadratique (SQP), ainsi que les méthodes basées sur les Lagrangiens aug-
mentés et sur les fonctions de pénalité exacte (selon NEOS, 2006)). Schittkowski (1985)
a montré sur un grand nombre de problémes tests que la méthode SQP était en général
supérieure aux autres lorsque plusieurs contraintes linéaires étaient présentes. L’algo-
rithme SQP est une généralisation du probléme présenté ci-haut. La direction de des-
cente n’est cependant pas calculée directement avec les gradients et le hessien comme
pour la méthode de Newton de base. La direction de descente est issue de 1’optimisation
d’une approximation quadratique du probléme au point courant k de I’itération et en

remplacgant les contraintes par des approximations linéaires.

1
min  gy(d) =V fz®)Td + §dTB,Cd (1.8)
sous contrainte : Vhi(:vk)d + hi(z) =0,i=1,..m

ng(x’“)d, + gj(a:) Z 0,j=1,...,l

Idéalement By, est le hessien du lagrangien mais comme dit précédement, il est souvent
approximé a partir de By = [ et pour étre ensuite affin€ par différentes méthodes au fil

des itérations.

Enfin, la méthode d’optimisation considérée pour I’étude est un optimiseur a gradient
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appelé DONLP2 implémentée avec 1’algorithme SQP par Spellucci (1999). La mise a
jour du hessien est faite par la méthode de Pantoja-Mayne et la recherche de ligne est

une recherche linéaire d’ Armijo.

1.6 Les méthodes de décomposition

La conduite d’une optimisation d’un design d’une aile d’avion repose sur des analyses
complexes et qui sont souvent couplées entre elles. Une optimisation faite sur de telles
analyses nécessite par conséquent beaucoup de temps. Dans le but d’accélérer le proces-
sus de résolution du probleme, des méthodes mathématiques de décomposition peuvent
étre mises en ceuvre pour permettre le fractionnement ou le découplage du processus de
résolution. Le probléme d’optimisation décomposé doit étre si possible mathématique-
ment équivalent au probléme d’optimisation original mais pourra, par certaines proprié-
tés (réduction du transfert d’informations entre les disciplines, disparition des boucles de
grandes envergure, parallélisation), étre plus facile a résoudre. Bien que les méthodes de
décomposition ont ét€ utilisées depuis pres de trente ans dans le domaine du contrdle de
I’intelligence artificielle*, leur application aux problémes d’optimisation est un peu plus
récente. Les premieres applications des méthodes de décomposition & des probléemes
d’optimisation ont €té réalisées au début des années 1990, notamment par Ilan Kroo, de
I’université Stanford. L’efficacité de ces méthodes varie d’un probléme a I’autre et dé-
pend d’une multitude de facteurs (nombre de variables, nombre de disciplines, intensité
du couplage, etc.). Lemploi de méthode de décomposition peut améliorer I’efficacité de
I’optimisation comparativement a une formulation non-décomposée, non seulement en
terme de temps de calcul mais aussi en terme de fonction coit. Il faut cependant faire at-

tention car les méthodes de décomposition ne sont pas applicables a tous les problemes et

“http://fen.wikipedia.org/wiki/Decomposition_method
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lorsqu’un probleéme peut étre décomposé, ce n’est pas toutes les décompositions qui sont
envisageables (Alexandrov & Lewis, 2000). Mentionnons par exemple la méthode de pé-
nalité inexacte (inexact penalty decomposition ou IPD) proposée par De Miguel (2001)
qui semble avoir un bon potentiel. Cependant une étude conduite par Dubé et al. (2003)
démontre que ce type de décomposition ne s’applique pas bien au probleme de I’aéroé-
lasticité d’une aile d’avion. Une autre méthode qui n’est pas envisageable pour notre
probleme est la méthode de décomposition DO ("distributed optimizations") proposée
par Tribes et al. (2004). Bien qu’il soit attendu qu’elle soit efficace pour des optimisa-
tions a large vecteur de design, il est anticipé que les sous-optimisations aérodynamiques
requises par cette décomposition seraient trop coliteuses en terme de temps. Cramer et al.
(1993) et Alexandrov & Lewis (1999) établissent certains critéres pour classer, €valuer
et choisir les différentes approches possibles pour résoudre des problemes d’optimisa-
tion multidisciplinaires. La liste des principaux critéres est longue : la facilité a résoudre
le MDA, I’équivalence des formulations et I’influence de ces formulations sur les condi-
tions d’optimalité et la qualification des contraintes (des exemples de cas pathologiques
avec I’algorithme CO sont montrés par De Miguel & Murray (2000) et Alexandrov &
Lewis (2000)), la facilité d’implémentation, la capacité de parall€liser les calculs, I’in-
tensité du couplage qui, s’il est trop fort, peut nuire a I'utilisation de variables et de
contraintes auxiliaires, le nombre de variables par optimiseur, le type d’algorithme uti-
lisé, le travail par itération versus 1’efficacité de la décomposition.

Les analyses qui sont faites en aéronautique posseédent souvent des designs multidisci-
plinaires de grande envergure, par conséquent, beaucoup d’études sur la MDO et les mé-
thodes de décomposition se rapportent au domaine de 1’aéronautique. Plusieurs études
ont méme déja été réalisées sur I’optimisation du design d’un avion ou d’une aile d’avion
(Kroo et al., 1994, Sobieski & Kroo, 1996, Abdo et al., 2005) en utilisant une méthode
de décomposition. Dubé€ et al. (2003) ont testé différentes méthodes de décomposition
sur le probleme aéroélastique d’une aile d’avion mais ils le font en utilisant des mo-

deles tres simplifiés pour représenter les déformations structurelles et 1’aérodynamique.
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La présente étude vise a faire de méme mais avec des analyses qui sont plus réalistes,
comparables a ce qui se fait dans I’industrie, tant au niveau de la précision atteinte par
les analyses que par les temps d’analyse des disciplines (élément crucial dans la perfor-

mance d’une méthode de décomposition).

Les décompositions étudiées sont choisies afin de promouvoir la collaboration entre les
disciplines et d’éliminer la phase d’étude des compromis ("trade-off studies") néces-
saire pour faire disparaitre les inconsistances entre les disciplines. Pour notre probleme,
deux fagons de décomposer un probleme favorisent ces caractéristiques : la distribution
en plusieurs niveaux des analyses du MDA et le découplage. Supposons un probleme
d’optimisation non-décomposé a deux disciplines (A; et A,) avec une fonction codt F
et des contraintes ¢ et ayant des variables globale (s), locales (I; et l5) et des variables
couplées (a; et aq, les forces et les déformations dans notre cas). Les variables couplées
peuvent &tre obtenues en résolvant le systéme d’équations suivant : a; = A;(s, [, az)
et ay = As(s,ls,a1). La formulation non-découplée d’un tel probleme s’appelle une
optimisation completement intégrée (FI1O) et s’écrit & la maniere du probleme 1.9, les *

dénotant un couplage résolu.

min  F(a},a}) (1.9)

8,l1,l2

sous contrainte : c(a},a3) > 0

Le couplage peut étre résolu par différentes stratégies, par exemple notre €tude utilise la

méthode du point-fixe.

La premiere facon de transposer le probléme consiste a découpler le probléme MDA en
ajoutant des variables auxiliaires (?) et des contraintes de compatibilité. Les travaux de
Cramer et al. (1993) sont a I’origine de ce type de décomposition. Les variables couplées

sont calculées a partir des variables auxiliaires comme suit : a1 = A;(s,l;,t2) et ax =
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Ay(s,lg,t1). Les disciplines sont donc rendues indépendantes 'une de 1’autre. Comme
il est illustré au probleme 1.10, la consistance entre les disciplines (donc entre variables
auxiliaires et variables couplées) est assurée par les contraintes de compatibilité. Ce type

de décomposition est appelé optimisation avec analyses distribuées (DAO).

min F(al,ag) (110)

8,l1,12,t1,t2

sous contrainte :  ¢(ay, az) > 0
tl —a) = 0

tQ—(IQZO

La figure 1.4 montre que c’est I’optimiseur qui est en charge de donner des cibles a
chaque discipline de fagon a ce que les infaisabilités entre les disciplines disparaissent et
que le couplage soit résolu au cours du processus d’optimisation. Le couplage n’est donc
pas résolu a chaque itération (il le sera toutefois pour toutes solutions qui respectent les
contraintes de compatibilité), c¢’est pourquoi la fonction colit F'(ay, az) n’est pas dénotée
par des *. Une telle méthode est efficace si le nombre d’appels a la fonction cofit sup-
plémentaire di a 1’ajout de variables auxiliaires est inférieur au nombre d’appels de la

fonction cofit requis pour résoudre le MDA par la méthode du point-fixe.

Optimiseur
(S7ll 7l2 ,t]_ 7t2)

Analyse Analyse
Disciplinaire 1 Disciplinaire 2

FIG. 1.4 Décomposition par découplage

La deuxi¢me facon de transposer le probléme consiste a distribuer le probleme en plu-
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sieurs niveaux (décomposition hiérarchique) et de grouper les variables selon leur ap-
partenance aux disciplines. Un probléme d’optimisation est résolu pour chaque sous-
groupe. La figure 1.5 montre comment interagissent les différents niveaux : I’optimiseur
maitre travaille directement sur les variables globales (probleme 1.11) et pour chaque
évaluation faite en recherche de ligne ou lors du calcul des gradients des variables s,

une sous-optimisation (probleme 1.12) est effectuée sur les variables locales de chaque

sous-probleme.

Optimiseur
maitre

(s)

Optimiseur

Optimiseur
Sous-probleme

Sous-probleme

) (l2)
A 1
Y Y
Analyse Analyse
Disciplinaire 1 Disciplinaire 2

F1G. 1.5 Décomposition hi€rarchique

min  F(a],a3) (1.11)

s

sous contrainte : c(af,a}) > 0

min  F;(x) (1.12)

7

sous contrainte :  ¢;(z) > 0

Chaque niveau a ses propres variables, fonction coiit et contraintes. Les variables lo-

cales qui ont été optimisées aux sous-niveaux (I et [J) sont utilisées comme para-
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metres au niveau maitre pour résoudre le couplage. Les fonctionelles permettant de
calculer les variables couplées sont donc énoncées comme suit : a; = Ai(s, I, as)
et ay = As(s, 13, a;). La décomposition du probleme d’optimisation du MDA en sous-
probleémes d’optimisation des disciplines permet un design collaboratif entre les spécia-
listes (i.e., chaque sous-optimiseur), il est donc attendu que cette méthode soit appro-
pri€e pour les designs ol les disciplines sont tres liées aux sous-problemes. Dans cette
stratégie les sous-problemes communiquent seulement avec 1’optimiseur maitre. C’est

I’optimiseur maitre qui a pour but de trouver le meilleur compromis.

Enfin, notons qu’il est aussi possible de combiner les deux méthodes de décomposition
présentées ci-haut. Les détails des formulations étudiées dans ce travail et qui utilisent

les différentes statégies mentionnées ci-haut sont données au chapitre 3.
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CHAPITRE 2

ANALYSE AERO-STRUCTURELLE D’UNE AILE SIMPLIFIEE

Comme son nom I’indique, 1’analyse aéro-structurelle comporte deux disciplines, soient
I’aérodynamique (performance) et I’analyse structurelle (résistance). Comme nous I’avons
vu précédemment, ces deux disciplines sont couplées I’une a I’autre : les charges appli-
quées sur I’aile dépendent de 1’aérodynamique et cette derniere dépend de la déformation
de I’aile, elle-mé&me reliée aux charges. Les solutions des disciplines sont donc interdé-
pendantes. La maniere de résoudre le probleme MDA est expliquée plus loin dans ce
chapitre mais afin de mieux le comprendre nous allons tout d’abord nous attarder a la
description de I’aile utilisée pour les calculs ainsi qu’a la modélisation de chacune des
disciplines. Il est a noter que les modeles utilisés sont volontairement simples puisque
’objet de cette these est de démontrer I’efficacité des méthodes de décomposition sur le

probléme d’une aile aéro-élastique.

2.1 Description de I’aile modélisée

La définition de la forme de I’aile est basée sur le travail de Marier (2005) qui a dé-
veloppé une paramétrisation pour la représentation de la surface extérieure d’une aile
transsonique. Cette paramétrisation s’appuie sur des grandeurs physiques, appelées pa-
rametres d’ingénierie, qui permettent la construction géométrique complete de I’aile. Ces
parametres d’ingénierie représentent pour la plupart des grandeurs qui sont couramment
utilisées en aéronautique telles la corde, la fleche, I’envergure, etc. Les parametres repré-

sentant la forme en plan sont illustrés a la figure 2.1. Il est & noter que les axes utilisés
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sont les axes géométriques de I’aile : = pour le roulis, y pour le tangage et z pour le lacet,
’origine étant le bord d’attaque de I’emplanture. Les surfaces de 1’aile sont créées a par-
tir de 3 courbes guides qui représentent les profils 2D a I’emplanture, a la cassure et au
saumon. Afin de créer les surfaces, ces courbes guides sont interpolées selon I’envergure.
Dans notre analyse, nous ne considérons pas de cassure sur 1’aile. Nous faisons plutot
une interpolation linéaire entre 1’emplanture et le saumon, les paramétres de la cassure
sont donc dépendants des deux autres profils guides. Cette facon de faire est choisie car
le module structurel ne tient pas compte de la cassure. La modification de ce module
nécessiterait beaucoup de temps et ne servirait pas a mieux démontrer I’efficacité des

méthodes de décomposition et n’a par conséquent pas été réalisée.

z

A
partie Yenvergure
- fe . e -
y externe, interne Coesele Ym}%uve7
Pasitlon des longerons < /
1 avant et arriére 2 la .
' cassure an % de corde | 7
W,
x \ Ceassure
\ Ici, la ligne de recouvrement
\ . du bec se confond avec le
\\ } ’ longeron avant
, S , . |
Positions des longerons AY - - '
avant et armére au LT B - \ / i
bout an % de corde ’ Y \ 1 /
- i .5 Angle de torsion / i
~ N (base)-- Angle de torsion | / Cbou!
"'~ Lignes de recouvrement des {cassure) - -/ // v
= bec et volet en % de corde & la \
cassure et au bout sur lintrados \ L laire ot volot Ligne de recouvrement des bec
pm::"az";a;f:’u‘:m % et volet en % de corde & la cassure
I'ails {partie inteme seulement, opt.) stau bout sur fe s
Angle de torsion /
(bout)
Intrados Extrados
Forme en
Plan

F1G. 2.1 Identification des parameétres géométriques pour définir la forme en plan

Les courbes guides sont quant a elles une suite de B-splines. Ces B-splines sont définies
par des parametres géométriques tels la pente et le rayon de courbure en certains points
de la courbe et avec les angles du bord de fuite. Le détail des parametres décrivant la

forme 2D d’un profil est montré a la figure 2.2.
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Afin de pouvoir varier le degré de complexité de la définition des profils, les différentes
contratntes de forme sont classées par couche. Il est possible d’allumer ou d’éteindre les
différentes couches selon le degré de détail et le contrle voulus. La classification des
points clés selon leur numéro de couche est présentée a la figure 2.3. Dans le cadre de
notre analyse, les couches de base (bord de fuite, bord d’attaque, point minimum, point

maximum) et de structure (longerons avant/arriere) sont utilisées.

[
F . n?f)rrge;(angle d'incidence alphay)
f 2313 o 04 7'
0 3" . } 442 oa
12 DR S L L 21 | SR 0-5
0-2 T My |32 ] 3 01
Corde projetée sur I'axe des x ‘

Nom des couches: 2 - Bec et Volet
0 - Base 3 - Transsonique
1 - Structurelle 4 - Longeron auxiliaire

F1G. 2.3 Identification des différentes couches de parametres pour contraindre une sta-
tion d’aile

En sortie, le module de construction géométrique produit une discrétisation de points
en plusieurs sections de 1’aile. Le module aérodynamique utilise directement ces points
pour la construction du maillage fluide alors que le module structurel construit son propre
maillage en prenant seulement comme entrée du module de paramétrisation des profils

a I’emplanture et au saumon. La différence dans les méthodes de construction est expli-
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quée par le fait que le module structurel a été codé avant le module de paramétrisation.
Ces manieres non-analogues de construire la voilure ont eu pour conséquence qu’une
méme variable pouvait avoir des définitions différentes selon les modules. Ce probléme
survient aussi dans la littérature selon la philosophie de construction employée. Lorsqu’il
est question de profil 2D, la définition de la corde est la distance entre le bord de fuite
et le point qui en est le plus éloigné alors que pour une aile 3D, la corde a généralement
pour définition la projection en z de la corde 2D. Le module structurel étant basé sur
une extrusion de profil 2D et le module de paramétrisation €tant bas€ sur une approche
3D, des géométries des deux disciplines basées sur des mémes variables d’entrée seraient
différentes. Pour maintenir une certaine cohérence, les définitions utilisées sont celles du
module de paramétrisation. Les entrées du module structurel sont par conséquent modi-
fiées pour qu’au final les géométries des modules structurel et aérodynamique soient les
mémes. La figure 2.4 montre la superposition des profils a I’emplanture, au milieu et au

saumon de I’aile.

e e e - ~ - Profit aérodynamiqud
Caisson de voilure

1 2 3 4 5 6

FI1G. 2.4 Superposition des profils structurels et aérodynamiques a I’emplanture, a la
cassure et au saumon

En plus des parametres déterminant la forme en plan et la forme des profils, 1’aile doit
étre définie structurellement. La définition structurelle de I’aile étant intimement liée a
la modé€lisation des composantes structurelles, ces points seront tous deux 1'objet de la

prochaine section.
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2.2 Analyse structurelle

Afin de bien quantifier les déformations de I’aile dues aux charges aérodynamiques, le
logiciel d’éléments finis MSC NASTRAN est utilisé. Cette section présente les com-
posantes structurelles que 1’on retrouve généralement dans une aile, les types d’efforts
présents dans le caisson de voilure et conséquemment, le choix des éléments de NAS-
TRAN qui permettent la transposition de la structure réelle en un modele d’éléments

finis adapté.

2.2.1 Les composantes structurelles d’une aile et leurs fonctions

De nos jours, bien que toutes les ailes soient différentes les unes des autres de par leur
allongement, leur effilement et leurs profils, elles comportent pour la plupart le méme
type et la méme disposition des éléments structuraux. Cet arrangement appelé caisson
de voilure, est répété pour former 1’aile et comprend les €léments standards d’une aile,
soient les longerons, les lisses, les nervures et les peaux (voir figure 2.5). Chacun de ces

éléments a des fonctions bien particulieres :

— Longerons : leur fonction premiére est de supporter I’effort tranchant induit par la
portance, ils sont donc congus en premier lieu pour résister au cisaillement mais ils
travaillent aussi contre le moment de flexion (avec leurs semelles) et contre le moment

de torsion.

— Lisses (raidisseurs) : leur rle consiste a résister au moment de flexion, leur design est
donc fait pour soutenir des charges axiales en tension/compression. Ils peuvent aussi

reprendre certaines forces des peaux afin d’éviter leur défaillance.
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— Peaux : la fonction principale des peaux est de résister a la torsion de 1’aile, elles sont
donc principalement conyes pour résister en cisaillement. Elles ont aussi comme rdle
secondaire de résister au moment de flexion. Ce sont les peaux qui transferent les

forces aérodynamiques au reste de la structure.

— Nervures : elles ont pour tiche de rigidifier la géométrie du profil, ce dans le but de
conserver une forme aérodynamique. Elles permettent aussi de redistribuer la force de

portance ainsi que le moment de torsion a toutes les composantes de ’aile.

Longeron avant

FIG. 2.5 Composition du caisson de voilure (d’apres L’Heureux, 2000)

2.2.2 Forces appliquées sur ’aile

Lorsqu’un €coulement se forme autour de la voilure d’un avion, on distinguc principa-
lement deux types de forces : la portance (composante en z de la force) et la trainée
(composante en x de la force). Ces forces sont dues aux variations de pression statique a
I’intrados et a I’extrados de 1’aile. Cette sous-section traite du calcul de ces forces et de

leur imposition sur la structure.
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2.2.2.1 Calcul des efforts

En intégrant la distribution de pression sur la surface de I’ aile, il est possible de calculer
une force résultante qui agit au centre de pression. Il est généralement convenu que le
centre de pression est localis€ aux alentours du quart de corde. Cependant, 1’application
des forces au centre de pression pose probléme puisque celui-ci changera d’emplacement
selon les conditions de vol, il serait donc nécessaire de le recalculer a chaque fois que la
condition de vol change (croisiere, rafale ascendante a 2,5g). Il est beaucoup plus pra-
tique de choisir un endroit qui ne dépendra que de la structure. Deux points peuvent nous
venir a ’esprit : le centre de gravité (cg) et le centre de cisaillement (cc). Rappelons que
le centre de cisaillement est le point ou le moment de flux de cisaillement est équilibré
par le moment des efforts tranchants (selon Bazergui et al., 1993). En d’autres termes,
si une force est appliquée en cet endroit, aucun moment de torsion ne sera produit (voir
la figure 2.6). Cette deuxiéme option est choisie puisqu’il existe dans le logiciel NAS-
TRAN un élément rigide qui peut redistribuer les forces dans la structure a partir du cc.
Notons aussi que pour des sections symétriques, les centres de gravit€ et de cisaillement
se superposeront. Bettinger (2004) a effectué la validation du code du calcul du centre

de cisaillement.

Puisque ’analyse est effectuée au stade de conception préliminaire, il est justifiable de
n’utiliser que les degrés de liberté du déplacement selon 1'axe z et des rotations selon z
et 3. Les forces agissant sur ’aile vont créer divers efforts dans la structure : un effort
tranchant, un moment de flexion et un moment de torsion. En considérant les conditions
d’équilibre statique et les conditions aux rives d’une poutre encastrée-libre (emplanture

encastré et saumon libre), il est possible de connaitre les efforts en tout point de 'aile :
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torces Déplacetnent

F1G. 2.6 Centre de cisaillement (selon Bettinger, 2004))

— Leffort tranchant agissant a un endroit est tout simplement 1’intégrale de la distribu-
tion de portance I(y) du bout de I’aile a la position du point (voir figure 2.7). Tel que

mentionné auparavant, nous négligeons les efforts tranchants agissant selon z et y.

vie = [ e

— Le moment de flexion produit a un endroit est par définition I’intégrale de I’effort

tranchant V' (&).

v = [ v @2)

— Pour le moment de torsion, nous considérons a la fois les forces de portance et de trai-
née. La force de portance crée deux effets contraires. Le premier est un moment positif
(nez vers le haut) provenant du déplacement de la force du ¢cp au cc. Le deuxiéme effet
est induit par la fleche. Cette derniere crée un moment négatif (nez vers le bas). Le
moment de torsion dépend donc de la distance entre le ¢p et le cc (a(y)) de chacune
des sections utilisées pour le calcul ainsi que de la distance entre le c¢ ot nous voulons

connaitre le moment et le cc des autres sections (b(y)). Pour ce qui est du moment créé



35

V(e)
VA
NG v
L/
¢ B
S
y

F1G. 2.7 Définition des efforts appliqués sur I’aile (d’apres Bettinger, 2004)
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par la distribution de trainée (d(y)), le bras de levier du moment est la distance entre le
centre de trainée et le cc selon I’axe z (c(y)). Au final, on observe des moments "nez

vers le bas" pres de ’emplanture et "nez vers le haut" pres du saumon.

1€ = [ i) -ve s [ doeway @)

2.2.2.2 Impositions des efforts

Une fois que les efforts qui agissent dans la structure de 1’aile sont connus, il reste encore
a les imposer de maniére a ce que leur distribution dans le modele FEM représente bien
la distribution aérodynamique. La solution qui semblerait la plus simple serait de re-
transposer chacune des forces provenant du modele aérodynamique a son emplacement
respectif dans le modele structurel. Cependant, cela ne peut étre fait car le modele aéro-
dynamique est aéroélastique (il se déforme) et le modele structurel est sans déformation.
Il n’y a donc pas de similitude spatiale entre les deux modeles. La fagon de faire cette
transition est de garder en mémoire la géométrie de I’aile aérodynamique de départ (sans
déformation) et d’appliquer les pressions de I’aile déformée aux coordonnées correspon-
dantes de I’aile rigide. Cette procédure est facilitée car I’automatisation du maillage ainsi
que sa topologie constante font en sorte qu’il y a toujours le méme nombre d’éléments

(pour une configuration donnée), peu importe la déformation.

La réalisation d’un bon FEM passe nécessairement par une bonne discrétisation des
forces. Connaissant les efforts totaux qui passent au travers de chaque nervure et en

supposant que les forces de portance entre deux nervures sont distribuées également de

part et d’autre d’un caisson de voilure, nous pouvons effectuer une discrétisation des

efforts selon I’envergure de la maniere suivante :

Soient V;, M; et T;, ’effort tranchant, le moment de flexion et le moment de torsion vus

par la i°™° nervure et Vi, M 4, et T'4, les efforts qui sont appliqués sur le FEM.
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Leffort tranchant est le plus facile a discrétiser. Afin de bien approximer la courbe réelle,
nous calculons I’effort tranchant moyen au centre de chaque nervure. La différence d’ef-
fort tranchant entre deux milieux de caisson de voilure est 1’effort tranchant appliqué a

cette nervure.

Vi + Vi
Vb= =5 (24)
Va, =V, = Vo (2.5)

i/i+1

Dans le modéle FEM, la seule application des efforts tranchants va créer des moments
de flexion et de torsion (le moment de torsion étant di a la fleche). Cependant, il faudra
faire quelques corrections pour respecter la distribution des efforts non-discrétisés du

modele aérodynamique.

La maniere de discrétiser les moments de torsion est la méme que celle utilisée pour les
efforts tranchants. 11 faudra cependant soustraire les moments de torsion qui sont causés
par I’ajout des efforts tranchants dans le modele FEM. Les moments causés par les ef-
forts tranchants discrétis€s ne sont pas égaux aux moments de la distribution originale
des forces parce que ces derniers n’ont pas la méme discrétisation (les forces n’ont donc
pas les mémes bras de levier) et parce qu’ils comprennent aussi les moments créés par

les forces qui agissent en x (trainée).

T+ Ti-
TDi—l/i = —_2_—1 (2.6)
Ta, = To, i — Toijier — Z Va,l(2); (2.7)
j=i

oll n est le nombre de nervures et [(z); est la distance des cc de la nervure ¢ et des

nervures qui sont a I’extérieur de la nervure ¢ selon y ("outboard").
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La maniere de calculer le moment de flexion est un peu différente. Le fait de consoli-
der les points d’application de toutes les petites forces du modele aérodynamique aux
nervures fait en sorte que le moment de flexion causé est différent. Cependant, il est pos-
sible de déplacer une force d’un endroit a 1’autre. 1l faudra par contre ajouter un moment
pour garder un équilibre statique. Comme il a été mentionné auparavant, nous faisons
I’hypothese que 50% des efforts vont & la nervure de gauche et 50% a celle de droite. Si
nous soustrayons a la différence de moment de flexion entre deux nervures le moment
de flexion caus€ par I’effort tranchant moyen (Vp, P ) nous aurons alors le moment
qui assure le méme état pour les forces discrétisées que pour celles non-discrétisées.
Les moments en z appliqués au FEM ne sont finalement que des corrections rendues
nécessaire par la rediscrétisation.

MAi = Mi - Mi+1 - VD * | (28)

i/i+1

ou [ est la distance entre deux nervures.

Selon Robert (2004), le cas de chargement le plus critique pour la majeure partie de ’aile
est une rafale ascendante a 2,5g. Dans notre €tude, la facon de calculer les efforts pour
le cas de chargement est identique a celle pour le vol de croisiere a 1,0g sauf que les
forces aérodynamiques sont multipliées par 2,5. Cette fagon de procéder est conserva-
trice puisqu’en pratique, 1’écoulement décollera de la surface de I’aile avant d’atteindre

un chargement a 2,5g.
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2.2.3 Modélisation par éléments finis de I’aile

Puisqu’il est pratiquement impossible d’obtenir une solution analytique pour les défor-
mations de I’aile, la résolution du c6té structurel de ’analyse aéroélastique est confiée
au logiciel commercial MSC NASTRAN. Ce logiciel utilise la méthode des éléments
finis pour solutionner le probléme. Il emploie la formulation intégrale des équations
de conservation des forces pour créer un systeme d’équations algébriques. Cette mé-
thode de calcul permet d’obtenir une approximation du comportement d’une structure
en certains points discrets (nceuds). L’assemblage de 1’aile est remplacé par un ensemble
d’éléments simples, pour lesquelles les solutions analytiques sont connues. L’ensemble
des relations entre ces €léments et les conditions aux rives du probléme permettent de
solutionner numériquement les forces dans chaque élément. Plus le nombre d’éléments
sera élevé, moins I’erreur de discrétisation sera importante. Les relations qui modélisent
la déformation des éléments €tant linéaires, 1’utilisation d’un seul élément pour simuler
une composante structurelle serait erronée (voir figure 2.8). Cependant, 1’utilisation d’un
nombre important d’éléments implique un gros modele, qui par conséquent est long a
résoudre. Il est généralement €tabli que 1’utilisation de quatre éléments pour une barre
et de seize éléments pour une plaque assure un bon compromis entre la précision et la
grosseur du modele (L"Heureux et al., 2000). Les routines de maillage structurel ont été

reprises des travaux de Becamel (2002), Frégeau (2002) et Marineau (2002).

Puisque chaque composante structurelle de la voilure posseéde une ou des fonctions
propres, divers types d’éléments seront requis pour bien simuler le comportement struc-
turel de I’aile. Le choix des éléments est bas€ sur le type d’effort que les composantes
structurelles correspondantes supportent. Les principaux types d’éléments utilisé€s dans
la modélisation sont présentés au Tableau 2.1. Les motifs pour lesquels ces éléments

sont utilisé€s sont expliqués dans les prochaines sous-sections.
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Déplacement

F1G. 2.8 Influence du nombre d’éléments sur la précision du résultat (tiré de Bettinger,

2004)

TAB. 2.1 Degré de liberté des éléments utilisé€s dans le FEM (extrait de Reymond et al.,

2001)
Type d’élément | Type d’effort repris | ddl locaux des éléments
CBAR axial, flexion, torsion | T, T, T;, R,, Ry, R,
CROD axial, torsion T, R,
CQUAD4 membrane, flexion T,,T,,T,, Ry, Ry
CSHEAR membrane Ty, 1,
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2.2.3.1 Moddélisation des longerons

Le maitre élément de I’aile peut étre considéré comme le longeron. Ils sont généralement
apparentés a des poutres en C et sont constitués de deux types de composantes : I’dme
et les semelles. La fonction de I’ame est de supporter 1’effort tranchant induit par la por-
tance. L’utilisation d’éléments bi-dimensionnels de type CQUADA4, résistant aux efforts
membranes et a la flexion est donc appropri€e. Quant aux semelles, elles ont pour but
de reprendre I’effort axial qui est créé par la flexion de I’aile. Puisque qu’il n’y a pas de
flexion en jeu a I’intérieur méme des €éléments, I’utilisation d’éléments de type CROD
est parfaitement applicable pour simuler le comportement de la structure. Les variables
qui caractérisent les éléments NASTRAN sont I’aire des semelles supérieures et infé-
rieures ainsi que 1’épaisseur des plaques. L’épaisseur de la plaque est reprise telle quelle
et I’aire des €léments CROD comprend 1’aire des semelles des longerons ainsi que I’aire
des épaulements de la peau. Nous considérons que le caisson de voilure ne comporte
que deux longerons. En pratique, il se peut qu’un longeron auxiliaire soit présent dans la

partie interne de 1’aile (entre I’emplanture et la cassure).

CROD
Peau &

&r———
T

= CQUADY
=

CROD

e
i)

|
i

L
UL

Senelle

CQUADL

Sr———

Nervures

F1G. 2.9 Modélisation des longerons
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2.2.3.2 Modaélisation des lisses

La fonction des lisses est de résister aux charges axiales causées par la flexion. En consi-
dérant que I’analyse structurelle est réalisée pour une situation ol I’avion est en vol, les
lisses inférieures doivent étre conyes en tension et les lisses supérieures en compression.
Il existe plusieurs types de lisses : forme en Z, en J, en T, etc. L’utilisation des différentes
familles de lisses peut varier selon le type d’avion et méme a I’intérieur d’un méme cais-
son de voilure. Puisque que nous sommes dans 1’optique d’un design préliminaire et que
la forme en Z est la plus répandue, cette derniere a été choisie pour modéliser a la fois les
lisses de I’intrados et de I’extrados. La composition des lisses est quelque peu semblable
a celle des longerons : elles sont constituées d’une dme et de semelles. On pose I’hypo-
these que I’aire intérieure et extérieure des semelles des lisses sont égales. Cependant, les
lisses de I’intrados et de ’extrados n’ont pas la méme aire, a cause des différents types
de chargements auxquels elles sont soumises. Notons aussi sur la figure 2.10 la présence
d’épaulement ("pad-up") sur la peau. Ces excroissances servent a fixer les peaux aux
lisses et sont parfois comptabilisées dans le calcul de ’aire des semelles extérieures.

Dans notre analyse, elles ne sont pas prisent en considération.

La représentation des lisses dans le FEM est faite de la fagcon suivante : les dmes des
lisses sont modélisées par des éléments de type CQUADA4 et les semelles par des €lé-
ments CBAR. Les définitions des éléments du modele sont déterminées par 1I’imposition
des aires et des épaisseurs réelles des composantes des lisses. L’ utilisation d’éléments de
type CROD aurait aussi pu étre faite pour remplacer les CBAR de méme que I’utilisation

d’un seul élément CBAR pour modéliser a la fois les semelles et I’ame.

La topologie de construction utilisée place les lisses de maniere a ce qu’elles soient paral-

leles au longeron arriere. De par la présence de la fleche et de I’effilement, il peut arriver
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Pean

Semeclles

F1G. 2.10 Modélisation des lisses

que les lisses croisent le longeron avant, dans un tel cas, les lisses sont dites "run-out”.
La fagon de modéliser un "run-out" est basée sur les indications de L”Heureux (2000).
L’avant derniere discrétisation de la lisse qui croise le longeron perd d’abord I’élement
CBAR intérieur et la derniére discrétisation de la lisse perd en plus I’élément CQUAD4

(voir la figure 2.11). Une procédure spéciale s’applique aussi pour les peaux.

Longeron avant Modélisation classique

_é Modélisation avec intersection

Nervure

F1G. 2.11 Modélisation des intersections lisse-longeron
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2.2.3.3 Modélisation des peaux

Les peaux sont les composantes de 1’aile qui comptent le plus dans la résistance a la
torsion. En plus de combattre le flux de cisaillement, elles supportent des contraintes
en tension et en compression dues a la flexion. Afin de bien modéliser ce type d’effort,
I’élément CQUADA4 est utilis€. Pour respecter les requis de discrétisation, la peau entre
deux nervures est séparée en quatre éléments. La figure 2.12 montre I’assemblage d’él¢-

ments de peaux et de lisses dans un caisson de voilure.

PSHELL

F1G. 2.12 Modélisation des intersections lisses-peaux

Lorsqu’une lisse devient "run-out”, le maillage de la peau doit aussi s’adapter en consé-
quence. Le croisement de la lisse dans le longeron fait en sorte que deux nceuds se
transforment en un seul. Pour respecter la discrétisation, I’élément de peau dit "run-out"
doit nécessairement perdre un nceud. Les éléments CTRIA, semblables aux éléments

CQUADA4, sont donc approprié€s puisqu’ils ont trois nceuds au lieu de quatre.

2.2.3.4 Modélisation des nervures

Les nervures ont plusieurs fonctions qui sont des plus complexes : elles empéchent le

profil de se déformer et permettent une redistribution des forces des peaux aux lon-
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gerons. Les efforts qui les traversent les font s’écraser di a la différence de pression
intrados/extrados. Le FEM comporte quatre éléments plaque de haut, les deux couches
internes étant faites d’éléments de type CQUAD4 et les deux couches externes d’élé-
ments CSHEAR. Les €léments CQUAD4 représentent la nervure méme alors que les
éléments CSHEAR représentent les portions de matiere entre les lisses et/ou longerons.
Les attaches des longerons et des lisses a la nervure sont simulées par des éléments

CROD (voir Becamel, 2002).

Raidisseurs verticaux
CROD

Ame
CQUAD

Raidisseurs horizontaux
/;;’ CROD

‘\
S Fixation des longerons
. CROD

Fixation des lisses
CROD Lisses

F1G. 2.13 Modélisation des nervures

Malgré la complexité des efforts dans les nervures, les efforts présents dans le modele
utilisé sont plutot simples. Il n’est pas prévu d’optimiser les nervures dans notre analyse
car elles ne sont nécessaires que pour redistribuer les efforts. Les nervures ont donc be-
soin d’étre rigides sans étre surdimensionnées. Des éléments de type RBE2 sont utilisés

afin de les rendre rigides. Les éléments RBE2 sont basés sur un nceud maitre que 1’on
place au cc de la nervure (les forces sont aussi appliquées a cet endroit). Les degrés de
liberté des autres nceuds du modele NASTRAN de la méme nervure sont ensuite dé-

clarés comme étant esclaves du nceud maitre, rendant la structure de la nervure rigide.
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Cette facon de procéder assure un meilleur conditionnement de la matrice de rigidité de
NASTRAN et fait en sorte que la force appliquée au cc est bien distribuée aux autres

composantes de la voilure.

2.2.3.5 Modéele FEM final de I’aile et marges de sécurité

Un fois que toutes les composantes de I’aile sont discrétisées, elles sont assemblées pour
créer un seul systeme matriciel. La discrétisation du modele éléments finis complet est
illustré a la figure 2.14. Frégeau (2002) et Marineau (2002) montrent plus en détail les
caractéristiques du FEM. Une fois que le FEM est construit et résolu par NASTRAN,
il ne reste plus qu’a calculer le niveau de résistance de I’aile par rapport aux charges

appliquées dessus.

ot L S
::’4&7?:0‘ =

F1G. 2.14 Modeéle FEM complet

Le probleme a I’étude comporte le calcul de sept types de modes de défaillance soient
le flambement local et global des lisses supérieures, la fatigue pour les lisses inférieures,

le flamblement global des peaux supérieures, la fatigue pour les peaux inférieures et fi-
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nalement, le flambement global et la fatigue pour I’ame des longerons. Les forces sont
tirées des fichiers de sortie de NASTRAN et les marges de sé€curité sont calculées selon
les méthodes mentionnées par Niu (1999) et Abdo et al. (2003b). La facon de calculer

les différents modes de défaillance est détaillée a 1’annexe 11.

2.3 Analyse aérodynamique

L’analyse aérodynamique du probleme aéroélastique est effectuée a 1’aide d’outils de
CFD. Les outils retenus sont les logiciels commerciaux offerts par FLUENT, qui com-
prennent le mailleur GAMBIT et le résoluteur FLUENT. Ces deux logiciels ont été
choisis car ils sont bien intégrés un a 1’autre et ils sont bien connus dans le domaine
aéronautique. Ces deux logiciels ont aussi 1’avantage d’offrir deux modes d’exécution.
Le premier mode vient avec un interface graphique (GUI) qui permet la visualisation du
maillage ou des résultats et le deuxiéme mode fait exécuter les logiciels a partir d’un
fichier journal. Le fichier journal contient les informations que I’on taperait a I’invite de
commande des logiciels. Cette deuxiéme fagcon de faire permet de faciliter grandement

I’automatisation des calculs aérodynamiques.

Afin de décrire et justifier les choix faits dans 1’analyse aérodynamique, nous allons dans
un premier temps expliquer la topologie du maillage, puis nous allons justifier la perti-

nence de I’utilisation des équations de Euler.
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2.3.1 Maillage de la voilure

La nature du probléme d’optimisation requiert un nombre important d’appels au module
aérodynamique. Ce dernier doit donc €tre automatique et sans intervention humaine.
L’utilisation du mode journal pour mailler le domaine fluide est donc essentielle a I’opti-
misation. Le fichier journal utilisé dans 1’étude est un fichier bas€ sur celui pris dans les

travaux de Bettinger (2004) et celui codé par J. Abanto.

Un domaine aérodynamique en forme de "C" divisé en deux zones est utilis€ pour ’étude
(voir la figure 2.15). La premiére zone contient la surface de ’aile et est maillée a I’aide
d’un maillage structuré. La seconde zone est située en bout d’aile dans I’écoulement
libre requis pour bien capter la trainée induite ainsi que la perte de portance due au tour-
billon de bout d’aile. Cette zone utilise elle aussi un maillage structuré a 1’exception de
la prolongation de ’aile qui est maillée avec des éléments hexahédraux non-structurés.
La géométrie externe de 1’aile est importée du module de paramétrisation surfacique.
L’aile est discrétisée en autant de sections que le nombre de nervure, soit avec quinze
stations. Aucune condition géométrique n’est appliquée entre deux stations puisque le
nombre de sections de définition est suffisant pour bien représenter ’aile décrite par le

module de paramétrisation.

Afin de simuler 1’aéroélasticité, le maillage fluide doit se déformer comme la géomé-
trie. Il existe deux fagons de faire pour appliquer au maillage aérodynamique les défor-
mations structurelles. La premiére consiste a déplacer tous les points du domaine en
fonction des déformations calculées par NASTRAN et 1a seconde consiste a remailler
completement le domaine a partir de la géométrie déformée. Puisque déplacer les noeuds
serait une opération difficile et que le maillage du domaine est grandement facilité par
son automatisation, il est beaucoup plus facile de refaire le maillage a partir du début.

Un nouveau maillage est donc généré a chaque fois que la géométrie est changée, que
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F1G. 2.15 Domaine aérodynamique a I’étude

ce soit dii a une variation des variables de design ou a un changement des déformations
structurelles. La déflection et la torsion au cc d’une station qui sont calculées par NAS-
TRAN sont appliquées a tous les nceuds de la méme station de la topologie du maillage
fluide, créant ainsi la déformation du domaine et simulant le phénomene aéroélastique.
Une déformation exagérée du bout de I’aile est montré a la figure 2.16 pour I’illustra-
tion du principe. L’application des mémes déformations a tous les points d’une station
est justifiée puisque comme mentionné dans la section de la discipline structurelle, nous

considérons les nervures rigides.

Afin d’améliorer la solution aérodynamique, le maillage posséde une discrétisation qui
est plus raffinée au bord d’attaque et au bord de fuite. Le nombre de nceuds et les ratios
définissant la topologie ont été choisis de maniere a ce que la solution soit indépen-
dante du maillage. Au final, le nombre de noeuds est de 1’ordre de 220,000. Le maillage

résultant est montré a la figure 2.17.
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F1G. 2.16 Déformation du domaine et de 1’aile

Méme si la représentation de I’aile subit des déformations (déflection et torsion), la qua-
lit€ du maillage reste quasi-constante car ’ordre de grandeur des déplacements reste
petit (la déflection correspond a moins de 5% de 1’envergure). Bettinger (2004) confirme
cette hypothese en faisant une étude de la qualité du maillage en fonction de la déflexion

en bout d’aile.

Fi1G. 2.17 Maillage aérodynamique au niveau de I’aile
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2.3.2 Calcul aérodynamique

Le logiciel FLUENT propose plusieurs modeles d’équations a résoudre, notament les
équations d’Euler (non-visqueux et compressible) et de Navier-Stokes (visqueux et com-
pressible). La résolution du probléme aéroélastique demandant beaucoup de ressources
informatiques et de temps et tenant compte que nous faisons ’analyse pour un design
préliminaire, nous optons pour les équations d’Euler. Ces €quations permettent I’ob-
tention de cing inconnues par noeuds (ug,u,,u,,P,p) et suffisent pour calculer la por-
tance et la trainée (induite, de pression et d’onde). A titre d’exemple, la résolution de
I’écoulement prend environ soixante minutes sur un maillage de 220,000 noeuds (sur un
processeur Pentium 4 a 3.2Ghz). Les équations d’Euler sont moins précises que celles
de Navier-stokes, notamment au niveau de la prédiction des ondes de choc, mais elles
possedent moins d’inconnues et nécessitent un maillage moins raffiné puisqu’elles ne
tiennent pas compte de la couche limite. De plus, cette derniére particularité fait en sorte
que I"automatisation du maillage est beaucoup plus facile. Il faut cependant garder a
I’esprit que les équations d’Euler sont incapables de calculer la trainée visqueuse. Il est
par contre justifiable de négliger ce type de trainée au niveau du design conceptuel car
les autres composantes de la trainée sont la plupart du temps prépondérantes en régime
transsonique. Rappelant que notre objectif est I’étude des méthodes de décomposition,
nous faisons I’hypothése que les conclusions que nous obtiendrons avec les équations

d’Euler seront transposables aux équations de Navier-Stokes.

Le bruit numérique de la solution est minimis€ en ayant un raffinement du maillage adé-
quat ainsi qu’en ayant un bon critere de convergence pour la résolution des équations.
Bettinger (2004) compare des prédictions numériques et des résultats expérimentaux de
coefficients de pression pour un écoulement autour de 1’aile ONERA M6 et démontre

que la solution FLUENT possede une précision acceptable. Ce cas de validation repré-
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sente un bon test car bien que la géométrie soit simple, I’écoulement transsonique qui se

produit autour de la géométrie est tres complexe.

Une fois que le calcul aérodynamique a €té conduit, on peut procéder au calcul des ef-
forts agissant sur la structure en intégrant la pression sur chaque cellule du maillage
surfacique de I’aile tel que spécifié a la section 2.2.2.1.

Les bruits provenant des erreurs numériques et des erreurs de modélisation peuvent dé-
grader la qualit€ des gradients. Cependant, une précision suffisante peut €tre atteinte
dans le calcul des gradients en choississant des pas de différentiation appropriés (voir la

section 3.1.4.1).

2.4 D’analyse multidisciplinaire

A cause du couplage entre les forces aérodynamique et les déplacements structuraux,
la solution de I’analyse multidisciplinaire (MDA) d’un écoulement autour d’une aile
flexible n’est pas issue d’un calcul direct. La section qui suit explique les liens entre les
disciplines du MDA et présente un exemple typique de la résolution du couplage aéroé-
lastique. De plus, les différentes techniques utilisées pour réduire le temps de calcul du

MDA sont exposées.

2.4.1 Couplage aéro-structurel

Le MDA de cette étude est constitué de cinq analyses. La discipline aérodynamique
constitue I’analyse AERO(I) qui donne les forces agissant sur I’aile rigide (pour la condi-

tion de croisiere et le cas de chargement) ainsi que I’analyse AERO(III) qui donne les
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forces aérodynamiques sur I’aile flexible. La discipline structurelle contient pour sa part
I’analyse STRUCT(II) qui donne les déformations pour une charge de 1g et 1’analyse
STRUCT(IV) qui donne les efforts dans les composantes du caisson de voilure pour le
cas de chargement a 2,5g. Enfin, le calcul des marges de sécurité est effectué par I’ana-
lyse SAFETY (V). La figure 2.18 illustre les relations entre les différentes analyses ainsi
qu’entre les catégories de variables de design (voir section 3.1.3 pour plus de détails) et
les variables de sortie des disciplines qui permettent le calcul des fonctions cofit et de
contraintes présentées aux sections 3.1.1 et 3.1.2. Il est a noter que les variables inter-
médiaires /..., €t [}, représentent respectivement les forces calculées a 1g et a 2,5g. Si
le MDA est résolu par la méthode du point-fixe (voir section 2.4.2), une distinction est
faite sur /.., selon qu’elle soit calculée sur I’aile rigide (itération 1) ou 1’aile flexible

(itérations 2 a n).

XgBO * Xaero Xgeo > XS(TUCI Xgeo k4 Xaero Xgeo » XS[I”UC[ XS[I‘UC[
Aero (I)
[ aero, | l Ic
¢struct s 5S[FUC(
Struct (IT)
L,D
Aerodll) m8m™™ —— -~~~ — - >
l aero,2 :n
Struct (IV) Witniet, Wi
o, T
Safety (V) | §E-;>

F1G. 2.18 Représentation en cascade des interactions entre les analyses couplées

Le couplage présent dans le MDA est résolu par une approche modulaire ou chaque
discipline est intégrée séparément. Cette approche est rendue nécessaire parce que les
différents logiciels (structurel et aérodynamique) utilisés pour I’étude ne font pas la ré-

solution des équations de structure et d’aérodynamique conjointement.
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Chaque analyse A; (voir la figure 2.19) a comme entrée des parametres (p;), des variables
locales (I;) qui sont I’entrée d’une seule analyse, des variables partagées (s) qui sont des
entrées pour plusieurs disciplines et les variables couplées (a;) qui constituent une sortie
d’une autre discipline A;. Une variable de sortie d’une discipline peut s’écrire sous la
forme d’une fonctionelle comme suit : a; = A;(s, i, pi, a;). La figure 2.20 montre un
zoom sur les analyses II et III. Ces analyses sont couplées car la discipline AERO(II)
a besoin des déplacements (ar) pour calculer les charges aérodynamiques et la disci-

pline STRUCT(II) a besoin des charges aérodynamiques (ayrr) pour calculer les dépla-

cements.
L7 STRUCT(II)
PIr
entrée sortie
S . ) couplage
8, Li pi, a5 Analyse disciplinaire g plag
—_— o

A

Pl 1 AEROUIN)

s, iy

FI1G. 2.19 Analyse disciplinaire

F1G. 2.20 Schématisation d’un MDA 2
deux disciplines

2.4.2 Meéthode de résolution du couplage

Plusieurs méthodes de décomposition exigent que le couplage soit résolu a chaque ité-
ration. Des lors, une méthode de résolution efficace et assurant la convergence du pro-
bleme doit &tre utilisée. Pour ce faire, la méthode itérative du point-fixe a été choisie,

I’expérience ayant prouvé que le probleme aéroélastique convergeait rapidement avec
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cette méthode. Il faut par contre mentionner que certaines méthodes de décomposition
présentées au prochain chapitre ne nécessitent pas la résolution explicite du couplage a

chaque itération.

La résolution par la méthode du point-fixe s’effectue comme suit. Initialement, les charges
aérodynamiques sont calculées a partir d’une aile rigide (déflection d; o = 0 et torsion
¢:0 = 0, pour ¢ = 0 au nombre de nervures- 1) par la discipline AERO(I). Les disciplines
STRUCT(I) et AERO(III) sont ensuite exécutées séquentiellement et itérativement jus-
qu’a ce que la différence entre la déflection du bout de I’aile de I’itération courante et de

I’itération précédente soit inférieure a un critere d’arrét, actuellement fixé a 0,005m.

Les différents programmes qui sont présents dans 1’algorithme du point-fixe interagissent
entre eux tel que présenté a la figure 2.21. Il y a d’abord la phase d’initialisation qui
créée la géométrie et la discrétisation structurelle de I’aile a partir de la topologie défi-
nie dans les fichiers d’entrée et ensuite, la phase de bouclage, qui exécute itérativement
NASTRAN, GAMBIT et FLUENT sur la géométrie déformée. Les liens permettant de
gérer le transfert des fichiers, I’exécution des exécutables Fortran et des logiciels dis-
ciplinaires ainsi que la distribution des calculs par Secure SHell (SSH) sont réalisées a

I’aide de scripts €crits en bash.

Afin de valider le couplage entre les deux disciplines, Bettinger (2004) a obtenu la so-
lution aéroélastique numérique de I’écoulement autour de 1’aile ARW2 et I’a comparée
avec des résultats expérimentaux. Une bonne corrélation est obtenue lorsqu’il compare
les coefficients de pression a différentes stations (obtenus par Allison & Cavallo, 2003)
ainsi que lorsqu’il compare la déflection en bout d’aile (obtenue par Clinton et al., 1994).
Par contre, cette analyse n’a pas €té réalisée en simulant avec fidélit€ la structure de
I’aile expérimentale, les dimensions de cette dernie¢re étant inconnues. Cependant les

coefficients de rigidité et de torsion étant connus, Bettinger (2004) a pu optimisé les di-
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FI1G. 2.21 Interaction des logiciels dans la résolution du couplage par la méthode du
point-fixe

mensions des composantes structurelles de facon a ce que les coefficients EI et GJ de la

simulation numérique correspondent aux valeurs données.

Les validations faites par Bettinger (2004) n’offrent toutefois aucune assurance sur la
validité du couplage entre la modélisation du FEM et 1’aérodynamique. Une validation
des déformations a partir de valeurs connues pour les composantes structurelles devrait
donc étre effectuée mais ces valeurs sont pour la plupart quasi impossible a trouver car
il s’agit en général de secrets industriels. Une analyse a tout de méme €té réalisée en ré-
solvant le probléme du point-fixe avec des variables d’entrée approximant les valeurs de
la forme en plan et de la structure du Bombardier CL-604. Cette courte étude ainsi que
les hypotheses faites sont présentées a I’annexe III. A la lumiére des résultats obtenus,
il apparaft que la modélisation du phénomene aéroélastique de cette étude posséde un

niveau de précision acceptable.
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2.4.3 Stratégies utilisées pour réduire le temps de calcul

Malgré les avancées technologiques des dernicres années en terme de puissance infor-
matique, les problémes d’optimisation demandent toujours d’importantes ressources.
Cependant, plusieurs stratégies peuvent €tre appliquées pour réduire le temps de cal-

cul nécessaire a I’optimisation.

2.4.3.1 Accélération de la méthode du point-fixe

L’expérience a montré que le probleme d’une aile aéroélastique convergeait avec 1’al-
gorithme du point-fixe. Néanmoins la convergence est oscillatoire, c’est-a-dire que les
itérations vont alternativement surestimer et sous-estimer la vraie solution. Plusieurs mé-
thodes existent afin d’améliorer ’efficacité de la méthode du point-fixe, notamment I’ ap-
plication de coefficients de relaxation et I’emploi d’un corollaire de la méthode du point-
fixe : I’algorithme de Steffenson (voir Fortin, 2001). Ces deux méthodes sont faciles a

implémenter dans le code et sont donc mises a 1’épreuve.

Pour diminuer le nombre d’itérations requises par I’algorithme du point-fixe, un coeffi-
cient de relaxation (\) peut étre appliqué afin de réduire I’effet des déformations suresti-
mées et amplifier les déformations sous-estimées. Considérant x la nouvelle déformation
calculée par NASTRAN et 77! la déformation de I’itération précédente, la déformation

utilisée pour la prochaine itération est donnée par :
2" = Ar + (1 — A)z™! (2.9)

Bettinger (2004) a trouvé qu’un coefficient de relaxation de 0,8 donnait de bons résu-

lats pour le probleme & I’étude. Notons aussi que le coefficient de relaxation n’est pas
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appliqué a I’itération 1 car la sous-estimation serait trop importante (z¢ = 0).

La deuxieéme maniere testée pour améliorer la vitesse de convergence du point-fixe est
I’utilisation de 1’algorithme de Steffenson. Cet algorithme utilise I’extrapolation de Ait-
ken pour obtenir une meilleure approximation du point-fixe. La déformation qui est uti-
lisée pour la prochaine itération se base sur la nouvelle déformation calculée par NAS-

TRAN z ainsi que sur les déformations des deux itérations précédentes z ! et 2772 :

n—1 1771—2 2
n n—2 (l )
T an—l xrn—2 ( )

La figure 2.22 montre la convergence de la déflection en bout d’aile avec les méthodes
du point-fixe avec et sans relaxation ainsi qu’avec la méthode de Steffenson avec et sans
relaxation. On remarque que la méthode qui atteint le critere d’arrét le plus rapidement
est celle du point-fixe utilisant un coefficient de relaxation A = 0,8. Cette méthode néces-
site, en moyenne, quatre appels au logiciel NASTRAN et trois au logiciel FLUENT. Par
comparaison, les méthodes sans relaxation et de Steffenson avec relaxation nécessite en
moyenne cing appels 8 NASTRAN et quatre 8 FLUENT. La méthode de Steffenson sans
relaxation requiert pour sa part sept appels 8 NASTRAN et six 8 FLUENT. L’approche

proposée par Bettinger (2004) (relaxation avec A = 0,8) est donc conservée.

2.4.3.2 Réutilisation des résultats du calcul de CFD

Puisqu’une optimisation nécessite plusieurs appels a la discipline aérodynamique, méme
une petite amélioration dans le temps de calcul d’une évaluation CFD peut avoir un effet
significatif sur le temps global d’optimisation. Ainsi, lors de la résolution du MDA par
la méthode du point-fixe, les analyses aérodynamiques sont initialisées avec la solution
FLUENT précédente, réduisant alors le nombre d’itérations requises par le résoluteur

aérodynamique. Puisque les déformations de 1’aile ne changent pas beaucoup (excepté
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F1G. 2.22 Convergence de la déflection en bout d’aile (méthode du point-fixe)

pour les deux premicres itérations), la solution aérodynamique va s’enrichir au fil des
itérations du point-fixe. La solution aérodynamique est donc pleinement convergée d’un
point de vue CFD lorsque que le point-fixe est obtenu. De plus, afin de faciliter la reprise
des calculs entre deux états de déformation, le nombre de Courant est abaissé pour les

premigres itérations.

La procédure pour mettre en ceuvre cette stratégie est d’autant plus facile que par 1’au-
tomatisation de la construction du maillage, la numérotation des €léments structurés de-
meure constante. Il suffit donc de conserver les propriétés aérodynamiques de chaque
cellule pour les appliquer aux cellules correspondantes du maillage ayant subit les nou-
velles déformations. Cependant, cette statégie ne peut €tre appliquée sur la section du
domaine maillé avec des éléments hexahédraux. Le nombre d’éléments de cette section
changera selon la géométrie de I’aile et n’a donc pas une topologie constante. Dans ce
cas, les propriétés aérodynamiques des cellules du nouveau maillage sont approximées
en assignant les propriétés de la cellule de I’ancien maillage qui minimise la distance

entre leur centroide (tout en tenant compte des déformations).
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CHAPITRE 3

LE PROBLEME D’OPTIMISATION D’UNE AILE AKEROELASTIQUE

La formulation d’un probléme d’optimisation consiste a définir & la fois le probleme de
design, la procédure d’optimisation et la hiérarchie des calculs. Dans ce chapitre, nous
énongons tout d’abord le probléme de design considéré. Ensuite, la technique d’opti-
misation ainsi que les astuces nécessaires pour obtenir un bon calcul des gradients sont
brievement abordées. Nous introduisons par la suite les différentes formulations du pro-
bleme d’optimisation avec et sans décomposition qui sont candidates a la résolution du
probleme en jeu. Chaque formulation est analysée selon sa capacité de permettre des

analyses paralleles ainsi que sur ses performances potentielles.

3.1 Définition du probleme d’optimisation

La définition d’un probléme d’optimisation consiste a définir une fonction cofit, les fonc-
tions de contraintes, les variables de design ainsi que la facon dont ces dernieres sont
reliées aux différentes analyses présentées au chapitre 2. Ces éléments sont abordés aux

sous-sections suivantes.

3.1.1 Définition de la fonction coiit

L’objectif de 1’optimisation est de maximiser le rayon d’action (R) d’un avion en ré-
gime transsonique avec des contraintes sur la portance et les résistances des composantes

structurelles. La fonction objectif scalaire F' considérée dans cette étude est une variante
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de I’équation de Bréguet qui quantifie la distance franchissable par un avion en vol de

croisiere :

(3.1)

L (Wo+W;+W,
D

Rayon d’action o F' = —log Wr W
0 s

ou L et D sont respectivement la portance et la trainée (la trainée visqueuse n’est pas
considérée), Wy est une portion fixe du poids du fuselage et de la charge utile ("pay-
load"), Wy est le poids de carburant et W est le poids de la structure de 1’aile. Comme
le suggere Raymer (1999), un facteur de 0,88 est appliqué au volume caisson de voilure
lors du calcul de la capacité de carburant embarqué. Le volume du caisson de voilure est
quant a lui calculé par une routine FORTRAN qui fait la sommation de chaque compo-
sante de ’aile. Il est aussi a noter que pour des raisons pratiques, nous préférons aborder

le probléme comme une minimisation de 1’inverse de la fonction.

3.1.2 Définition des contraintes

Il existe deux types de contraintes : les contraintes linéaires de bornes et les contraintes
non-linéaires. Les contraintes linéaires sur les bornes des variables servent a restreindre
I’espace de design. Elles sont choisies dans un intervalle ou il est supposé que I’optimum
est présent. Les valeurs utilisées pour I’étude sont notées aux tableaux 3.1, 3.2 et 3.3. Les
contraintes non-linéaires sont quant a elles divisées en deux sous-types : la contrainte de
portance et les contraintes structurelles. La contrainte aérodynamique assure que la por-
tance se doit d’étre €gale a la moiti€ du poids total de I’avion. La contrainte d’égalité de
portance est en fait remplacée par deux contraintes d’inégalité afin de faciliter I’optimi-
sation. Il est a noter que la plage entre les deux contraintes se doit d’€tre assez importante

afin d’éviter des cas pathologiques sur les conditions d’optimalité LICQ (Orban, 2005).
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Pour ce faire, une valeur de 0,1 a ét€ choisie.

2L
0< —1<0,1 3.2
- g(Wo -+ Wf + WS) - (3.2)

Les contraintes structurelles d’optimisation s’assurent pour leur part que la structure va
résister aux efforts occasionnés par les forces du cas de chargement a 2,5g. Les facteurs
de sécurité ("safety factors" ou SF) sont calculés a partir des contraintes (o, 7) calculées
par NASTRAN. Les efforts fqq €t fopp sont respectivement les efforts maximaux que
la composante structurelle peut soutenir et les efforts appliqués sur la composante. Si
le rapport des deux est supérieur a 1,0, la structure est assez résistante pour soutenir le
chargement.

SF; = Jrna >1,0 (3.3)

Fapp

De plus, une contrainte sur la quantité de carburant maximum s’additionne a la définition
du probléeme. Comme il est montré au chapitre suivant, cette contrainte est nécessaire

pour fermer le probléme d’optimisation.

W; < 5m® (3.4)

3.1.3 Choix des variables de design

La définition de I’aile complete, autant dans la forme géométrique que dans le dimen-
sionnement du caisson de voilure est caractérisée par plus de deux cents parametres.
L’optimisation n’est cependant pas effectuée sur tous ces parametres. Pour la plupatrt, les
valeurs sont gardées constantes, comme par exemple la position des longerons. Le choix
d’effectuer notre analyse sur une aile linéaire & profil constant réduit aussi de beaucoup

le nombre de variables. Nous avons gard€ les variables pour lesquelles nous pensions
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que I’effet de I’optimisation allait étre le plus significatif. Au total, I’optimiseur joue sur
trente-huit variables pour améliorer la fonction cofit, soit six variables pour la forme en
plan, seize pour la définition des profils 2D et seize pour la définition structurelle de

I’aile.

Ce ne sont pas toutes les variables qui possedent une influence sur toutes les disciplines.
11 est alors possible d’établir une classification des variables selon la sensibilité qu’elles
possedent sur chacune des disciplines. Toutes les variables qui influencent a la fois les
disciplines aérodynamique et structurelle (forme en plan, couches de base et structurelle
de la paramétrisation) sont regroupées dans le vecteur X.,. Les variables qui possedent
principalement une influence sur la discipline aérodynamique (rayon de courbure du
bord d’attaque et son amplitude, angles ¢ et ¢ du bord de fuite) sont regroupées dans le
vecteur X ., €t les variables qui possédent principalement une influence sur la discipline
structurelle (aires et €paisseurs des composantes structurelles) sont regroupées dans le
vecteur Xt Bien que les variables X .o €t X i posseédent une influence directe ou
indirecte sur toutes les disciplines modélisées, leur effet sur la discipline complémentaire
a leur classification peut étre négligé puisqu’il reste somme toute mineur. La base des
décompositions utilisées repose sur cette classification. La liste complete des variables

utilisées est présentée aux tableaux 3.1, 3.2 et 3.3.
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Variables de design X geo Borne inférieure  Borne supérieure
Allongement [m] 5.0 15.0
Effilement [-] 0.2 1.0
Corde a ’emplanture [m} 2.0 8.0
Angle de vrillage [deg] -5.0 5.0
Angle de fleche [deg] 0.0 35.0
Angle d’attaque [deg] 0.0 7.0
Position en Z du longeron avant (extrados) [-] 0.02 0.1
Pente du longeron avant (extrados) [-] 4.5 12.0
Position en Z du longeron avant (intrados)[-} -0.08 -0.02
Pente du longeron avant (intrados)[-] -12.0 -4.0
Position en Z du longeron arriére (extrados) [-] 0.02 0.1
Pente du longeron arriere (extrados) [-] -12.0 -4.0
Position en Z du longeron arriére (intrados) [-] -0.08 -0.02
Pente du longeron arriére (intrados) [-] 4.5 12.0
Point maximum X [-] 0.35 0.55
Point maximum Z [-] 0.04 0.12
Point minimum X [-] 0.15 0.45
Point minimum Z [-] -0.08 -0.04

TAB. 3.2 Variables de design X, et leurs bornes

Variables de design X,ero Borne inféricure Bore supérieure
Rayon de courbure du bord d’attaque {-] 40 190
Amplitude du rayon de courbure du bord d’attaque [-] 0.9 1.15
Pente du bord de fuite (Intrados) [-] -71.0 7.0
Pente du bord de fuite (Extrados) [-] -21.0 -7.0

TAB. 3.3 Variables de design X ...¢ €t leurs bornes

Emplanture Saumon
Variables de design X struc Bome inférieure  Borne supérieure Bome inférieure  Borne supérieure
Lisse, €ame.intrados € €ame.cxtrados [Mm] 2.0 10 1.8 5.0
Lisse, Aintrados €t Acxtrados [ ] 05 10.0 0.4 5.0
Peaux, €inyados €t €extrados [Mm] 1.8 10.0 1.8 5.0
Longerons, €3me.avant €t €ame.aricre [(MM] 2.0 10.0 1.8 10.0
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3.1.4 Méthode d’optimisation

La clé pour accélérer le processus d’optimisation est d’utiliser une méthode d’optimisa-
tion adaptée au probleme et a I’optimum supposé. Di a la complexité du probleme en jeu
(fonction cofit bruitée, fortement non-linéaire, nombre de variables de design), trouver
un optimum global est utopique. Nous préférons plutdt adopter une stratégie qui a fait
ses preuves dans le domaine de I’ingénierie, ¢’est-a-dire améliorer une solution existante
qui possede déja une bonne fonction cofit et pour laquelle nous nous doutons que 1’opti-
mum est proche. Cette solution de départ est approximée a partir de données provenant
de la littérature (voir chapitre 1). Avec cette perspective en téte, les algorithmes d’op-
timisation a gradients semblent tout indiqués car ils ont prouvé leur habileté a trouver
des optima locaux, a condition que le calcul des gradients soit assez précis. L’algorithme
d’optimisation utilis€ est DONLP2, un optimiseur a gradients utilisant la programma-
tion séquentielle quadratique (SQP). Comme mentionné précédemment, il est nécessaire

d’apporter une attention particuliere au calcul des gradients.

3.14.1 Choix du pas de discrétisation

Afin de trouver une direction de descente, les algorithmes a gradients nécessitent les dé-
rivés de la fonction colit par rapport a chacune des variables. Puisque 1’obtention de notre
fonction coiit s’obtient par une boite noire, il est nécessaire de calculer par différences
finies les gradients. Le calcul des gradients est réalisé a partir d’une différence amont
selon I’expression suivante en ayant h comme pas de différentiation :

5f _ f(Xi+h)— f(Xy)
50X, h

(3.5)
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Lorsque la fonction est continiiment différentiable, la valeur de la dérivée numérique
converge vers la valeur exacte si h tend vers 0. Cependant, les analyses étant issues de
calculs numériques, elles possédent un certain niveau de bruit. Les erreurs numériques
peuvent affecter la valeur des gradients et biaiser la direction de descente, mettant en
danger I’efficacité de I’optimisation. Il est donc nécessaire de considérer un pas de diffé-
rentiation assez grand pour amener une différence de fonction colt plus importante que
le bruit mais assez petit pour rester aux alentours de X;. Chaque analyse possédant un
niveau de précision différent, il est nécessaire que chaque catégorie de variables d’entrée
ait aussi un pas de différentiation différent. De par 1’expérience, les pas de différentia-
tion des variables de la forme en plan, de la structure et de la définition des profils sont

choisis respectivement a des valeurs de 1072, 5- 1073 et 5- 1072

3.1.4.2 Mise a I’échelle

La recherche de ligne faite a partir des gradients tend a se détériorer lorsque les variables
de design possedent différents ordres de grandeur. Si une variable posséde un espace de
design plus restreint qu’une autre variable mais que leur gradient est le méme, il faut
éviter que les recherches de ligne sur les deux espaces respectifs soient du méme ordre
de grandeur, sans quoi la recherche linéaire n’aboutira a rien. La mise a I’échelle des
variables permet d’éliminer ce probléme. Ainsi, a 1’aide de leurs bornes (3% et z*f
figurent aux tableaux 3.1, 3.2 et 3.3), les variables sont mises a I’échelle entre -1,0 et
1,0 selon I’expression suivante :

2z — (2™ + ™)
- psup xinf

X (3.6)
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3.2 Méthodes de décomposition

Plusieurs formulations peuvent étre énoncées pour décomposer (ou non) un probléme
d’optimisation. Cependant peu d’entre elles peuvent prendre avantage de la nature du
probleme pour accélérer la résolution. La performance d’une méthode de décomposition
peut varier selon le nombre de variables couplées, 1’intensité du couplage, le nombre
relatif des variables partagées et locales ainsi que selon la possibilité de conduire les
analyses simultanément. Nous envisageons de formuler le probléme global de design de
facon a ce qu’il puisse €tre distribué a des disciplines spécialistes travaillant conjointe-
ment. Ce but peut étre atteint en décomposant le probleme original d’optimisation en un
probléeme maitre qui encapsule plusieurs sous-problemes indépendants (i.e., une décom-
position hiérarchique, voir section 1.6). Lorsque I’optimiseur maitre requiert I’évaluation
des fonction coflits et des contraintes, les sous-optimisations sont exécutées et retournent
des solutions optimales pour les variables a leur disposition. L’optimiseur maitre agit
sur les variables globales pour coordonner les sous-optimiseurs qui eux agissent sur
les variables locales. L’emploi d’optimiseur spécialiste est une fagon rapide de trouver
des optima locaux. Pour le probleme a I’étude, une telle décomposition implique que
la structure sera optimale a chaque itération. Une autre approche consiste a découpler
(décomposer) 1’analyse multi-disciplinaire en analyses indépendantes en ajoutant des
variables auxiliaires ¢; (aussi connues sous le nom de variables de compatibilité) pour
remplacer les variables couplées. Ainsi, le couplage du MDA a deux disciplines illustré
a la figure 3.1 disparait et les calculs des fonctions cofit et de contraintes s’effectuent
tel que montrés a la figure 3.2. La faisabilité interdisciplinaire n’est pas nécessairement
présente a chaque itération mais sera toutefois présente pour une solution optimale via
les contraintes de compatibilité. Cette facon de décomposer le probléme d’optimisation
simplifie la structure du MDA et permet en plus la parallélisation des analyses rendues

indépendantes.
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A partir de la littérature, nous avons ciblé un premier groupe de méthodologies de dé-
composition (FIO et DAO simple et bi-niveaux ainsi que les méthodes semi-découplées)
utilisant les stratégies mentionnées ci-haut et qui semblent avoir du potentiel pour la
résolution du probleme de design d’une aile aéroélastique. Les sous-sections suivantes
expliquent en détail les méthodes retenues pour le probleme a I’étude et décrivent en-
suite la méthode utilisée pour prédire leur performance. Du groupe de départ, seules les

formulations les plus prometteuses ont ét€ implémentées et testées.

3.2.1 Optimisation complétement intégrée a simple niveau

La formulation la plus directe (i.e., non décomposée) est 1’optimisation complétement
intégrée a simple niveau ("single level fully integrated optimization" ou "single level
FIO"). Cette décomposition nécessite la résolution du MDA a chaque calcul, elle im-
plique donc une solution qui est réalisable a tous les coups. Que ce soit simple ou
bi-niveaux, les formulations FIO ont exactement les inter-relations présentées a la fi-

gure 2.18. La formulation a simple niveau s’énonce comme suit :
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(3.7)

min _£ lOg (Wstruct + Wf + WO
Xgeo,Xaermetruct D Wstruct + WO
sous contraintes : -1<X;<1,i=1,..,38
Wf S 5m3

SF,>1,j=1,..,6

2L
0< —1<01
- g(Wf + Wstruct + WO) -

Cette formulation a pour avantage d’étre simple et facile a implémenter. Cependant, la
nature de cette formulation nécessiterait un temps de calcul prohibitif. Avec trente-huit
variables, le calcul de la fonction cofit et de ses gradients par différences finies nécessite-
raient trente-neuf résolutions du couplage aérostructurel. Cette formulation a été énoncée
parce qu’elle représente le mieux le probleme a I’étude mais il est peu probable qu’elle

soit utile pour le probleme de design a I’étude.

3.2.2 Optimisation completement intégrée bi-niveaux

L’optimisation complétement intégrée bi-niveaux ("bi-level fully integrated optimiza-
tion" ou "bi-level FIO") proposée par Bettinger (2004) est reprise ici. Elle décompose le

probléme en un optimiseur maitre et un sous-probleéme structurel. Le probléme maitre
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s’énonce comme suit :

L Wit + W+ Wy
min ——1lo 3.8
Xgeo,XaeTO D g < WS_’I;’!"LLCt + WO ( )
sous contraintes :  —1 < Xgep, Xoero, < 1,4 =1, ...,22
Wf < 5m3
L
0< 2 -1<0,1

- g(W; + W:t_ruct + WO) N

Pour une géométrie de 1’enveloppe externe donnée, les variables structurelles sont opti-

misées selon le probleme suivant :

Wiirw W 4+ W,
min —log( struct + Wy ¥ O> 3.9
struc Wstruct + WO
sous contraintes : —1 < X, < 1,0=1,...,16
Wf S 5m3

SF;>1,j=1,..,6

La solution optimale du sous-probléme retourne les valeurs de W et W7, respecti-
vement les poids de la structure optimale et du carburant pour la configuration externe
donnée. L’analyse multidisciplinaire est ensuite résolue avec cette structure pour obtenir

L et D pour I’aile déformée.

3.2.3 Méthodes semi-découplées

Une méthode de décomposition semi-découplée consiste a briser une seule des boucles
de retour ou d’aller du couplage. Puisque nous avons deux analyses couplées, nous avons
deux fagons différentes de casser le couplage. On choisit de prendre les variables auxi-

liaires structurelles car elles sont moins nombreuses que les variables auxiliaires des
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forces. Les inter-relations entre les disciplines pour la formulation semi-découplé rete-
nue sont montrées a la figure 3.3. On remarque que 1’analyse aérodynamique sur [’aile
flexible (AERO(III)) est conduite & partir des variables ¢; et ¢, et que les valeurs de § et
de ¢ sont obtenues en utilisant les forces /... La consistance entre les variables auxi-

liaires et couplées est assurée par la présence de contraintes de compatibilité.

Xgem Xaero Xgeo, Xstruct Xgeo, Xaero, ts, t¢ chm Xstruct Xstruct
Aero (I)
l]c
, 0
Struct (I) ¢lst1"°_t Dstruct
L,D
Aerodll) —m—4——mM8M8 -1 - --- >
lZlCl"O
Struct (IV) Warue, Wi
g, T
Safety (V) | ‘_SF_P

F1G. 3.3 Représentation en cascade des interactions entre les analyses semi-découplées

La formulation semi-découplée retenue s’énonce comme suit :

. L Wstruct + Wf + WO)
min ——1lo (3.10)
cho,XslruclyXacro D g ( Wstruct + WO
t¢7t5
sous contraintes : 0< 2L 1<0,1
. - Q(Wf + Wstruct -+ WO) -

W; < 5bm®
SF;>1,j=1,..6
ty — Gsiruc = 0

ts — Ostruc = 0

—1<X;<1l,i=1,..45
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3.2.4 Optimisation avec analyses distribuées simple niveau

L’optimisation avec analyses distribuées a simple niveau ("distributed analysis optimi-
zation" ou DAQ) est similaire 4 la décomposition semi-découplée sauf que les analyses
STRUCT(I) et AERO(III) sont completement découplées par I’emploi des variables
auxiliaires t;, ¢5 et 4. Les inter-relations entre les disciplines pour la formulation décou-

plée sont montrées a la figure 3.4.

Xgeo» Kaero Xgeo’ Kstructs i Xgeo, Xaero, 15, ty Xgeo, Kstruct Xstruet
Aero (I)
llc

, 0
Struct (I) ‘b_stguc_t Dstruct

L,D,I
Aero (IIT) A taero .
Struct (IV) Warser, Wi

o, T
SF

Safety (V) r— i

F1G. 3.4 Représentation en cascade des interactions entre les analyses découplées

linitialement appelée Individual Discipline Feasible (IDF) par Cramer et al. (1993)
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La formulation simple niveau DAO s’énonce comme suit :

min _£ 10g (Wstruct + ch + WO) (3 1 1)
cho ithlru‘t:/:sXacr() D Wstruc[ + WO '
12123
L
sous contraintes : 0< -1<0,1
g(Wk + Wstruct + WO)

Wf S 5m3

SF]' 2 1,j = 1,...,6

ty — laero =0
t¢> - d)struct =0
ts — 6struct =0

1< X;<1,i=1,..,55

3.2.5 Optimisation avec analyses distribuées bi-niveaux

L’optimisation avec analyses distribuées bi-niveaux ("bi-level DAO") ressemble beau-
coup a la formulation a simple niveau sauf que le probleme structurel est résolu séparé-
ment par un sous-optimiseur. Une optimisation structurelle compléte doit étre conduite
pour tous les changements dans la valeur des variables X ¢, et X.r,. L’ optimiseur maftre

s’énonce comme suit :

L Wi W+ W,
min ——log ( Stryct k (3.12)
-thlcti :ﬁa;m D WS?;UCI + WO
sous contraintes : 0< L 1<0,1
' o g(WI:_ + Ws—‘t_ruct + WO) -

Wf S 5m3
t — laero = 07 tqb - ¢struct =0etts — 5struc =0

1< X;<1,i=1,..,39
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La sous-optimisation structurelle est identique a celle du FIO bi-niveaux (voir la section

3.2.2).

3.2.6 Prédiction de la performance d’une méthode de décomposition

Afin de pouvoir départager les différentes formulations retenues, la présente €tude pro-
pose une méthode pour prévoir la performance d’une formulation. Cette méthode consiste
a prédire approximativement le temps requis pour effectuer une itération (i.e., I’évalua-
tion du calcul de base ainsi que des calculs des gradients de la fonction colit et des
contraintes par rapport a toutes les variables) et de comparer ce temps pour évaluer les
performances potentielles des différentes formulations identifi€es. Il faudra cependant
prendre en considération dans la comparaison que I’itération d’une méthode découplée
prend généralement plus de temps qu’une méthode décomposée hiérarchiquement (dii
aux variables auxiliaires supplémentaires) mais qu’elle converge généralement plus vite
en plus de posséder plus de flexibilité. Nous sommes par contre dans I’obligation de né-
gliger cette derniere caractéristique dans une prédiction quantitative puisque le ratio tra-

vail par itération versus I’efficacit€ de I’optimisation est a priori impossible a déterminer.

Pour faire une prédiction rapide du temps nécessaire pour effectuer une itération, nous
ne comptons que les analyses qui requierent le plus de temps. Puisque c’est la disci-
pline aérodynamique qui est de loin la plus cofiteuse en terme de temps de CPU (une
analyse structurelle ne prend que quelques secondes), la prédiction des performances
des méthodes de décomposition est évaluée par le temps requis par les analyses aéro-
dynamiques. Par expérience, nous avons observé qu’une évaluation CFD prenait un peu
moins d’une heure (avec un processeur P4 a 3,2Ghz). On comptabilise alors chaque
calcul FLUENT comme une heure d’analyse. Cependant, les sous-optimisations structu-

relles requises par certaines décompositions ne peuvent pas €tre négligées dans la com-
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pilation du temps de calcul. Par expérience, nous ajoutons environ trente minutes a la
résolution d’un MDA qui est réalisée avec une sous-optimisation. La fagon de compta-
biliser les heures differe selon le type de la méthode de décomposition. Les détails de

ces calculs sont présentés dans les deux prochaines sous-sections.

3.2.6.1 Prédiction du temps d’analyse aérodynamique des formulations couplées

Comme mentionné a la section 2.4.2, les analyses qui sont coupliées requierent la ré-
solution du MDA (par la méthode du point-fixe) pour obtenir la fonction cofit. Cette
résolution nécessite en moyenne quatre itérations pour faire converger la déflection en
bout d’aile (trois calculs aérodynamiques et quatre structuraux). La résolution du MDA
permet d’obtenir toute I’information sur la fonction colt et les fonctions de contraintes,
nous pouvons donc établir qu’obtenir les informations nécessaires a I’optimisation pour

une seule variable prend environ trois heures.

Dans le cas a simple niveau, la résolution du MDA est nécessaire pour I’évaluation du
calcul de base ainsi que le calcul des gradients de toutes les variables. Le premier cal-
cul aérodynamique des variables X;,,.. peut cependant étre repris de 1’évaluation de
BASE, donc les variables X;,.: nécessitent seulement deux calculs FLUENT. Quant
au cas bi-niveaux, toutes les variables sauf la catégorie X (qui est optimisée par
le sous-optimiseur) nécessite la ré€solution du MDA. De plus, le temps nécessaire aux
sous-optimisations structurelles doit étre ajouté pour la méthode bi-niveaux (environ 30
minutes). Les deux prochaines équations traduisent mathématiquement le temps requis

pour effectuer tous les calculs séquentiellement pour une itération de 1’optimisation en
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fonction du nombre de variables de chacunes des catégories.

Temps =3 (BASE + Xgeo + Xaero) + 2 - (Xstruet)

couplée simple niveau

Temps = (3+0.5) - (BASE + Xgeo + Xaero)

couplée bi-niveaux

3.2,6.2 Prédiction du temps d’analyse aérodynamique des formulations décou-

plées et semi-découplées

Le découplage utilis€ a travers les différentes décompositions permet de casser les boucles
d’aller et de retour entre les analyses STRUCT(II) et AERO(III), nous pouvons donc
éviter la longue résolution par point-fixe du couplage. Cependant, bien que la résolu-
tion du MDA ne soit plus nécessaire, nous ne réduisons pas le nombre d’évaluations
aérodynamiques de trois a une pour autant. En plus du calcul sur I’aile flexible, il est
toujours nécessaire d’effectuer un calcul sur I’aile rigide afin d’obtenir les forces du cas
de chargement. De plus, le découplage vient avec un inconvénient : 1’ajout des variables
auxiliaires (¢;) qui émulent les variables couplées. Ces variables représentent donc une

augmentation du nombre de calculs aérodynamiques.

Dans notre étude, les variables couplées sont les forces et les déformations appliquées
sur les nervures. Les forces (l,r0) incluent le cisaillement vertical ainsi que les mo-
ments de flexion et de torsion tandis que les déformations incluent la déflection et la
torsion a chaque nervure (J; et ¢;). Le probleme d’optimisation comporte donc au total
soixante-quinze variables couplées. Une formulation utilisant des variables auxiliaires
pourra avoir une bonne performance si le nombre de variables ajouté est relativement
faible. Par conséquent, nous proposons de réduire le nombre de variables en utilisant
comme variables auxiliaires seulement la déflection a trois nervures et la torsion, le ci-

saillement et le moment de torsion a six nervures. Les informations aux autres nervures
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sont toujours nécessaires et sont obtenues par 1’interpolation des variables auxiliaires.
Nous devons cependant nous assurer périodiquement de la validité de I’interpolation, ce
qui est démontrée a I’annexe IV. Les moments de flexion ne sont pas considérés comme
des candidats pour devenir des variables auxiliaires car ils changent peu d’une itération
a I’autre et ont un impact somme toute mineur. Les valeurs des moments de flexion sont
donc reprises de I’itération précédente. Par ailleurs, en prenant un des interpolants struc-
turaux a I’emplanture, nous pouvons réduire de deux le nombre de variables auxiliaires
puisque les déformations y sont nulles. Avec toutes ces simplifications, nous avons un
total de sept variables auxiliaires définissant les déformations (¢5 et t4) et de dix définis-

sant les forces aéroélastiques (%;).

Les méthodes de décomposition découplées nécessitent deux évaluations aérodynamiques
(rigide et flexible) pour 1’évaluation de base ainsi que pour les gradients des variables
Xgeo €t Xgero. Le nombre d’appels a la discipline aérodynamique pour les gradients des
variables auxiliaires dépendra de la décomposition. Une méthode semi-découplée devra
prendre pour variables auxiliaires I’une ou I’autre des catégories de variables auxiliaires
et nécessitera une évaluation aérodynamique par variable ajoutée. L.a méthode découplée
nécessitera quant a elle les deux catégories de variables auxiliaires mais ne requicrera
une évaluation aérodynamique que pour les variables auxiliaires de déformation. Les va-
riables auxiliaires de force ¢; ne nécessitent pas d’évaluation aérodynamique flexible car
elles sont uniquement des entrées de 1’analyse STRUCT(II) qui est régie par NASTRAN.
Les trois prochaines équations traduisent mathématiquement le temps requis pour effec-

tuer tous les calculs séquentiellement pour une itération de I’optimisation en fonction du
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nombre de variables de chacunes des catégories.

Temps =2 (BASE + Xgeo + Xaero) + 1 (ts +t4)

semi-découplée, simple niveau

Tempsdecouple’e, simple niveau 2. (BASE + Xgeo -+ XaeTO) +1- (t5 + t¢)

Tempsdécoup]ée, bi-niveaux — (2 + 05) ' (BASE + Xgeo + Xaero) + 1- (té + td))

3.2.6.3 Méthodes de décomposition retenues pour les tests

La compilation des prédictions des performances des diftérentes méthodes de décompo-
sition présentées ci-haut (sections 3.2.1 a 3.2.6) sont montrées a la table 3.4. Les temps
montrés correspondent au temps requis pour effectuer séquentiellement le calcul de base
et des gradients pour chaque variables. A partir de ces prédictions, nous avons décidé
de tester les formulations FIO bi-niveaux et semi-découplée. Les décompositions DAO
ne sont pas testées car elles n’offrent pas plus de flexibilité que les méthodes semi-
découplées et qu’elles posseédent plus de variables, ce qui risque de rendre 1’optimiseur

moins efficace et qui résultera en un nombre accru d’itérations.

TAB. 3.4 Prédiction des performances des méthodes de décomposition pour une itéra-
tion
Meéthode de décomposition Temps d’analyse approximé

FIO simple niveau 117
FIO bi-niveaux 80.5
Semi-découplée 53
DAO simple niveau 53

DAQO bi-niveaux 64.5
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CHAPITRE 4

OPTIMISATION AERO-STRUCTURELLE D’UNE VOILURE
TRANSSONIQUE

Au cours des précédents chapitres, les définitions, les hypotheses et les hi€rarchies lo-
gicielles ont été mises en place pour procéder a des optimisations multidisciplinaires.
Avant d’aboutir aux résultats, ce chapitre commence par expliquer la procédure utilisée
pour comparer les différentes méthodes de décomposition. Ensuite les convergences des
deux méthodes de décomposition pour le probleéme de la maximisation du rayon d’action
d’un avion sont présentées et comparées. Enfin, un retour sur les modé€lisations utilisées
est fait afin de voir quels impacts les choix de ces modélisations ont eu sur les designs

optimisés.

4.1 Performances des méthodes de décomposition

Les sections suivantes présentent les résultats obtenus au cours des optimisations. La
comparaison des performances des méthodes de décomposition implémentées est réa-
lis€e a la fois en terme d’appels a la discipline aérodynamique et d’optimum atteint
(fonction cofit). Idéalement, les optimas atteints par les deux méthodes de décomposi-
tion devraient étre les mémes. Cependant, les résultats de chaque décomposition peuvent
différer car il existe une multitude d’optimas locaux et parce que chaque méthode pos-

séde plus ou moins de flexibilité pour trouver un optimum global.

Afin de comparer les résultats des différentes optimisations, le point de design initial

se doit d’étre le méme. Avant de présenter les résultats des différentes méthodes de
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décomposition, ce point de design initial est donc défini.

4.1.1 Point initial

Comme mentionné dans le chapitre 1, une fagon rapide d’obtenir un bon point de dé-
part pour la conception préliminaire est d’utiliser les données existantes pour des avions
comparables. Cette méme méthode est utilisée pour déterminer le point initial de 1’ opti-
misation. Il y a de tres fortes chances que ce point de design soit proche du point optimal,
ce qui par conséquent facilite grandement le travail de I’optimiseur & gradient. La forme
en plan est donc basée sur celie du CL-604 de Bombardier (Jackson et al., 2004), 1a dé-
finition de la structure est issue d’une pré-optimisation structurelle d’une aile proche du
point initial et le profil de base est un profil transsonique qui se rapproche du RAE2822.
Il est avantageux de prendre un profil transsonique des le départ car le régime de croisiere
étudié€ est dans cette plage. Pour les décompositions nécessitant des variables auxiliaires,
les valeurs initiales de ces variables sont les valeurs issues de la résolution du probléeme
multidisciplinaire initial. Les tableaux de I’annexe V font un sommaire des valeurs des

variables de design de départ utilisées.

4.1.2 Optimisation avec la méthode FIO bi-niveaux

Cette partie du travail montre les résultats obtenus pour le probleéme de maximisation
du rayon d’action d’un avion avec une méthode de décomposition FIO bi-niveaux (voir
section 3.2.2 pour I’expression de la formulation). Tout d’abord, le comportement de la
sous-optimisation structurelle est présenté. Par ]a suite, une analyse de la convergence
de I’optimiseur maitre en regard aux fonctions cofits aérodynamique et structurelle est

réalisée et enfin, une discussion sur la qualité du point de design obtenu est faite.
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4.1.2.1 Sous-optimisation structurelle

La sous-optimisation structurelle consiste a réduire le poids du caisson de voilure pour
une géométrie d’aile et une quantité de carburant données tout en satisfaisant les contraintes
structurelles. Nous savons par expérience que la structure optimale sera atteinte lorsque
les marges de sécurité seront saturées (i.e., M S = 0). Cette caractéristique prévaut pour
toutes les marges de sécurité sauf ’'une des deux caractérisant les lisses supérieures, la
plus petite étant le facteur limitant qui interdit toute réduction dans les grandeurs struc-
turelles.

Les figures 4.1 et 4.2 montrent les convergences pour la fonction cofit structurelle et les
marges de sécurité lors de la sous-optimisation structurelle. Pour les variables globales
choisies (en cours de I’optimisation maitre), la solution structurelle converge en vingt-
huit itérations. Il s’agit cependant d’une sous-optimisation effectuée lors d’une recherche
de ligne du niveau maitre ayant un grand pas, donc la structure initiale est trés loin de la
structure optimale expliquant alors le nombre €levé d’itérations. Néanmoins, les marges
de sécurité atteignent la saturation (la marge de sécurité non saturée n’est pas illustrée).
En général, la sous-optimisation d’une recherche de ligne typique nécessite moins de six
itérations pour atteindre les criteres d’optimalité et moins de trois lors d’un gradient. Ces
deux figures permettent aussi de voir que la fonction coiit continue de s’améliorer méme

une fois que les marges de sécurité sont saturées grice a un réarrangement des variables.

Bien que la sous-optimisation structurelle de la décomposition FIO bi-niveaux soit gé-
néralement stable dans la plage de I’optimum supposé, elle peut se montrer tres difficile
a converger en dehors de cette plage. Cette difficulté a converger survient durant une
recherche de ligne du probléme maitre qui cherche a évaluer un point de design trés
loin du point obtenu lors de la derniere itération. Des lors, le point de départ pour la
sous-optimisation semble trop loin de la solution optimale pour un optimiseur a gra-

dient. La sous-optimisation s’arréte donc lorsque le nombre d’itérations maximum ou
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FIG. 4.1 Evolution de la fonction cofit structurelle au cours d’une sous-optimisation
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FIG. 4.2 Evolution des marges de sécurité au cours d’une sous-optimisation
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que le pas minimum de la recherche de ligne est atteint. La structure qui résulte de cette
sous-optimisation avortée implique généralement des marges de sécurité non-saturées.
Lors de telles sous-optimisations, la fonction cofit globale peut parfois étre améliorée
dd au changement du profil et/ou de la forme en plan. Une structure non-optimale peut
donc sortir de la recherche de ligne. L’ optimisation prend généralement une itération de
1I’optimiseur maitre pour revenir a une structure pour laquelle les marges de sécurité sont
saturées. Il a été remarqué que ce comportement était plus susceptible de survenir au
début de I’optimisation maitre car au fil des itérations, I’optimiseur pondere a la baisse
son pas de recherche linéaire pour réduire le nombre de recherche de ligne nécessaire

pour une itération.

4.1.2.2 Optimisation globale

L’optimisation multidisciplinaire de 1’aile aéroélastique modélisée a nécessité 18 itéra-
tions de I’optimiseur maitre pour lesquelles 496 résolutions du MDA ont €t€ requises.
Au total, c’est 2484 évaluations FLUENT qui ont ét€ effectuées sur un serveur de calcul.
La fonction objectif est pass€e d’une valeur initiale de -6,29 a une valeur de -10,51. Le
critere d’optimalit€ de Karush-Kuhn-Tucker n’a cependant pas €té obtenu au cours de
I’optimisation et 1’arrét des calculs a été€ occasionné par I’atteinte du nombre maximal
d’évaluations permises pour une recherche de ligne (dix-huit évaluations). Il s’ agit donc

d’un point final et non d’un point optimal.

La figure 4.3 montre le comportement de I’optimisation au cours des itérations et des
recherches de ligne. L’infaisabilité illustrée dans la figure est définie comme la somma-
tion des contraintes violées. La solution initiale est infaisable au début car I’aile génere
trop de portance. La fonction cofit peut €tre nulle au cours des recherches de ligne si le
design est non faisable (i.e., marges de sécurité violées). Cet artifice sur la fonction coiit

est utilisé afin de réduire les calculs. Si une marge de sécurité issue du sous-probleme
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FIG. 4.3 Evolution du design de I’aile (FIO bi-niveaux)

d’optimisation est violée, la résolution du MDA est interompue et la fonction cofit est

imposée a 0.

Les évolutions des fonctions cofits aérodynamique, structurelle et totale sont illustrées
a la figure 4.4. Cette figure montre que 1’optimisation passe essentiellement par deux
phases bien distinctes. La premiere phase de 1’optimisation se distingue par ses efforts
a atteindre une solution faisable. La solution initiale est infaisable car la génération de
portance apportée par ce design est trop importante. L’ optimiseur cherche donc a réduire
la portance en modifiant I’angle d’attaque et les dimensions de la surface portante (corde
a ’emplanture, effilement, envergure). La réduction de la taille de la surface portante
entrainent conséquement la diminution du volume de I’aile et donc de la quantité de
carburant embarqué pénalisant alors la fonction colt structurelle. Comme le montre la
figure 4.4, la fonction co(t structurelle augmente jusqu’a I’itération cing, itération ol

la contrainte de portance maximum est finalement satisfaite et ou la premiere phase de
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FIG. 4.4 Evolution des fonctions cofits au cours des itérations (FIO bi-niveaux)

I’optimisation se termine. Il est important de remarquer que malgré le travail fait pour
satisfaire les contraintes, I’optimiseur réussit tout de méme & améliorer la fonction cofit
totale. Cette amélioration provient du c6té aérodynamique de la fonction cofit (L/D).
La perte de portance occasionne une perte de trainée proportionnellement plus impor-
tante puisque une des composantes de la trainée totale, la trainée induite, varie selon le
carré de la portance. Une perte de trainée est aussi obtenue par I’intermédiaire des autres
variables notamment 1’augmentation de la fleche (qui diminue la trainée d’onde) et la
diminution de I’angle de vrillage en bout d’aile (qui diminue la trainée induite).

La deuxieme phase est principalement caractérisée par une diminution progressive de
I’angle d’attaque, ce qui permet alors I’augmentation du volume de I’aile. La fonction
cofit structurelle s’améliore conséquemment et finit par dépasser sa valeur initiale. Tou-
tefois, a partir de la neuvieme itération, la fonction cofit structurelle se stabilise. Ce
phénomeéne n’est pas naturel et est induit par une contrainte insérée dans le code. Cette
contrainte spécifie que le volume maximal pouvant recevoir du carburant est de 5m3

peu importe le volume de I’aile. Sans cette limite le volume de carburant, étant trés im-
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portant dans le calcul de la fonction colt totale, aurait augmenté jusqu’a ce qu’une ou
des variables atteignent leur borne (voir section 4.2.1). Cette limite étant atteinte, toute
augmentation dans la grosseur de 1’aile fera diminuer la fonction cofit structurelle car le
poids de I’aile augmentera et la quantité de carburant restera la méme. Les variations sub-
séquente dans la fonction structurelle sont donc dues aux ré-arrangements des variables
structurelles optimales des différentes géométries de 1’aile proposées par I’optimiseur
maitre. La fonction cofit aérodynamique continue quant a elle a s’améliorer. L’ optimi-
seur essaie de trouver la meilleure configuration aérodynamique qui minimise la trainée,
soit en diminuant la trainée d’onde (réduction du choc) ou en réduisant la trainée induite

par un chargement moins élevé au niveau du bout d’aile.

La forme en plan qui résulte de I’optimisation avec la méthode de décomposition FIO
bi-niveaux est montrée a la figure 4.5. Comme il a ét€é mentionné ci-haut, la volonté
de I'optimiseur a se diriger vers une "aile-citerne" a fait descendre 1’angle d’attaque et
augmenter la grosseur de 1’aile. Nous nous retrouvons donc avec une envergure, une

corde a I’emplanture et un effilement plus grand qu’initialement.

9.83m 10.61m
T T

— —~ - Géométrie initiale

Géométrie finale

3.99m}—
4.32m|—

F1G. 4.5 Formes en plan initiale et finale (FIO bi-niveaux)
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Au premier coup d’oeil, la figure 4.6 nous indique que I’optimisation ne s’est pas bien
passée pour ce qui est des variables définissant la forme du profil. Nous pouvons faire
cette affirmation car le profil posséde une importante excroissance sur 1’extrados pres
du bord d’attaque. Cette bosse induit a coup slir un choc important pour tout régime a
nombre de Mach le moindrement élevé. Ce probléme provient entre autre de la paramé-
trisation, elle ne devrait pas permettre de tels designs car ils font perdre le sens physique
des points clés (voir section 4.2.3), mais il provient aussi de I’optimisation. En regardant
plus attentivement les variables finales (voir I’annexe V) nous remarquons que certaines
variables, la plupart des variables définissant le profil, n’ont pratiquement pas bougé de
leur valeur initiale (notament la variable représentant la pente au point clé du longeron
avant de I’extrados, causant le probleme mentionné ci-haut). Bien que les gradients de
ces variables possédent un sens physique (c’est a dire non di au bruit sur les résultats
des analyses), elles sont celles qui ont les plus petits gradients. C’est & partir de cette
derniere caractéristique que nous pouvons affirmer qu’il y a un probleme dans I’optimi-
sation, plus précisément au niveau de la formulation. Puisque les variables définissant
la forme en plan et le profil sont au méme niveau (niveau maitre) et que leur gradients
respectifs sont d’un ordre de grandeur différent, les variables ayant les plus petits gra-
dients ont tendance a varier peu au fil des itérations. Si I’optimisation s’était bien passée,
I’amincissement du profil aurait dfi s’accompagner d’un changement de pente pour €vi-
ter de générer un profil bossé.

Avant de démarer I’optimisation, nous anticipions une accentuation de quelques carac-
téristiques dans la forme du profil qui ont la propriété d’améliorer la performance en
régime transsonique : I’augmentation du rayon au bord d’attaque, un point maximum en
z plus loin sur I’extrados et un "cove" plus important. Bien que le profil initial possedait
déja ces caractéristiques, ces derniéres n’ont pas €té€ amplifiées. Nous nous attendions a
ce que certaines variables conservent leur ordre de grandeur mais pas a ce qu’elles restent
quasi-identiques. Cependant, malgré la difficulté a optimiser les variables définissant le

profil, les changements dans la forme du profil ont quand méme eu un effet positif sur la
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FIG. 4.6 Profils initial et final (FIO bi-niveaux)

diminution de la trainée. A titre de comparaison, le MDA a été résolu avec comme confi-
guration une aile ayant le profil initial ainsi que la forme plan (plus I’angle d’attaque) et
la structure finales. La fonction cofit résultante de cette configuration a été de -8,29, soit
21% inférieure a la solution finale obtenue avec I’optimisation du profil. Le plus grand
gain dans la fonction cofit issu de I’optimisation sur le profil provient d’une perte de
trainée provoquée par une réduction de 12,2% a 11,0% de I’épaisseur du profil (excrois-
sance exclue). La diminution de I’épaisseur du profil induit une perte de carburant qui
est compensée par I’augmentation de la surface alaire. Les figures 4.7 et 4.8 montrent
les contours du nombre de Mach sur I’extrados pour les designs initial et final. Nous
remarquons que les régions avec de hauts nombres de Mach sont beaucoup plus petites
dans le design final, le nombre de Mach maximum passant méme d’une valeur de 1,27
a une valeur de 1,12. Cette caractéristique amenée principalement par I’amincissement
du profil et la réduction de I’angle d’attaque diminue fortement la trainée d’onde. De
plus, le nombre de Mach le plus élevé de la solution finale est caus€ par I’excroissance

du profil.
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Le tableau 4.1 rassemble les caractéristiques permettant de calculer les fonctions coiits
du design initial et du design final. Nous remarquons que I’aile finale est la plus rigide
mais comme il est expliqué a la section 4.2, la maniere de simuler le cas de chargement
est trop conservatrice, ce qui explique la grande rigidité de 1’aile. Au final, I’optimisa-

tion qui a €€ conduite ne semble pas pertinente car le design trouvé n’est pas viable

commercialement.
Portance | Portance | Trainée | Volume masse | déformation
(N) cible (N) | (N) | aile (m3) | aile (kg) % de s
Initiale | 153503 97650 4100 4,53 765 3,2
Finale | 105388 103515 1767 5,0 1032 2.3

TAB. 4.1 Caractéristiques aérodynamiques et structurelles des points initial et final (FIO
bi-niveaux)

4.1.3 Optimisation avec la méthode semi-découplée

Cette section du travail montre les résultats obtenus pour le probleme de maximisation
du rayon d’action d’un avion avec une méthode de décomposition semi-découplée (voir
section 3.2.3 pour I’expression de la formulation). Une analyse de la convergence de
I’optimiseur est réalisée et une discussion sur la qualité du point de design obtenu est

faite.

L’optimisation de I’aile aéroélastique a nécessité 26 itérations. Au total, c’est 1470 éva-
luations FLUENT qui ont été effectuées sur un serveur de calcul. La fonction coit est
passée d’une valeur initiale de -6,29 & une valeur finale de -9,58. Le critere d’optima-
lit€ de Karush-Kuhn-Tucker n’a par contre pas €té€ obtenu car 1’optimisation a été arrétée
manuellement. Il s’agit donc encore d’un point final et non d’un point optimal. L’arrét de

I’optimisation a ét€ effectuée car les variations dans la fonction coiit et dans les variables
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étaient rendues suffisament faibles (0,02% pour la fonction cofit). Au point de design
final, toutes les contraintes du probléme d’optimisation sont satisfaites toutefois, toutes
les contraintes structurelles sur les marges de sécurité (sauf une) ne sont pas saturées
(voir tableau 4.2). Nous considérons la marge de sécurité négative comme acceptable

car elle est suffisament petite.

TAB. 4.2 Marges de sécurités des différentes composantes du caisson de voilure (design
final)

Composante Marge de sécurité
Longeron avant -0,0053
Longeron arriére 0,243
Peaux de I’extrados 0,407
Peaux de I’intrados 0,380

Lisse de 1’extrados en flambement 0,109

Lisse de ’extrados en voilement 0,531

Lisse de I’intrados 0,649

Il semble que ce comportement des marges de sécurité soit reli€ a la sensibilité des
contraintes vis-a-vis des grandeurs des variables structurelles. Comme les marges de sé-
curité sont trés sensibles, une petite déviation dans une des variables structurelles ameéne
une violation importante d’une des contraintes structurelles. Il est donc tres difficile pour
I’optimiseur d’amener les contraintes structurelles a saturation. Ce dernier phénomene a
d’ailleurs nui aux recherches de ligne. Il a été remarqué que plusieurs points obtenus lors
de recherches de ligne possédaient une trés bonne fonction colit mais qu’ils étaient reje-
tés (voir figure 4.9) parce que des contraintes structurelles étaient violées. L optimisation
est donc ralentie en comparaison avec la décomposition FIO bi-niveaux car pour cette
derniere, la structure est adaptée a chaque recherche de ligne. Le parametre quantifiant
I’infaisabilité maximum d’une solution a pourtant €té augmenté pour cette décomposi-
tion mais cela s’est avéré insuffisant car les violations des contraintes structurelles se

sont montrées trop importantes.
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FIG. 4.9 Evolution des fonctions cofits au cours des itérations (semi-découplée)

La figure 4.10 montre I’évolutions des fonctions coiits aérodynamique, structurelle et
totale au fil des itérations. Contrairement a la décomposition hiérarchique bi-niveaux,
I’optimiseur est incapable d’améliorer la fonction en méme temps que de réduire les in-
faisabilités. Par conséquent, la fonction coiit augmente jusqu’a une valeur de -2,65 (ité-
ration 3, ol la solution devient faisable) avant de commencer a diminuer. Comme pour
la décomposition FIO bi-niveaux, 1’optimisation passe par deux phases. L’optimiseur
cherche d’abord a trouver une solution faisable en tdchant d’abaisser la portance sous le
seuil de la contrainte de portance maximum. Pour ce faire il diminue 1’angle d’attaque et
la surface alaire. L’effet de la diminution de la surface alaire diminue I’aérodynamique
de I’aile (ce qui augmente la fonction colt aérodynamique) et entraine aussi une dimi-
nution du volume de carburant et donc fait augmenter la fonction cofit structurelle. Cette
phase s’étend jusqu’a I’itération 7. La fonction cofit aérodynamique est améliorée avant
d’atteindre la deuxiéme phase principalement parce que la diminution de 1’angle d’at-

taque fait perdre proportionellement plus de trainée que de portance.
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FIG. 4.10 Evolution du design de 1’aile (semi-découplée)

La deuxieéme phase est principalement caractérisée par une diminution progressive de
I’angle d’attaque, ce qui permet alors I’augmentation du volume de I’aile. La fonction
cofit structurelle s’améliore conséquemment et finit par dépasser sa valeur initiale. L’ aé-
rodynamique est aussi améliorée car 1’allongement de I’aile augmente (ce qui réduit la
trainée induite) et I’épaisseur du profil diminue (ce qui réduit les trainées d’onde et de
compressibilité). Entre les itérations 18 et 21, il y a une bonne augmentation dans le
volume de I’aile, favorisant alors la fonction cotit structurelle. La limite sur la quantité
maximale de carburant est atteinte a I’itération 21, aprés quoi la fonction cofit struc-
turelle se stabilise. Les variations subséquentes dans la fonction coiit structurelle sont
somme toutes mineures et sont dues aux ré-arrangements des variables structurelles op-
timales des différentes géométries de 1’aile proposées par I’optimiseur. Le dernier gain
dans le volume de I’aile amene aussi une perte dans I’aérodynamique de 1’aile. En plus

d’avoir un gain dans le volume de I’aile, la structure grossit en conséquence. Ces deux
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éléments font en sorte que le poids de 1’avion augmente beaucoup et pour compenser,
I’angle d’attaque est augmenté par I’optimiseur, ce qui augmente la portance mais aussi
de facon plus importante la trainée. Par la suite, la fonction cofit se stabilise, ce qui a
été la cause de I’arrét manuel de I’optimisation. Cette stagnation dans la fonction cofit

semble étre issue d’une mauvaise direction de descente.

Contre toutes attentes, I’optimiseur n’a pas cherché a diminuer I’angle de vrillage de
fagon a ce que le bout d’aile soit moins chargé ni a augmenter 1’angle de fieche, ce qui

aurait diminué la trainée d’onde.

La forme en plan qui résulte de I’optimisation avec la méthode de décomposition semi-
découplée est montré a la figure 4.11. Comme pour la méthode FIO bi-niveaux, la vo-
lonté de 1’optimiseur a se diriger vers une "aile-citerne" a fait descendre I’angle d’attaque
et augmenter la grosseur de ’aile. Nous nous retrouvons donc avec une envergure, une
corde a ’emplanture et un effilement plus grands qu’initialement. Cependant, comme

mentionn€ plus haut, I’angle de fleche a diminué€ ce qui est contraire au comportement

attendu.
9.83m 10.27m
T
y
— —  Géométrie initiale
—— Géométrie optimale
3.99m
4.28m
-

F1G. 4.11 Formes en plan initiale et finale (semi-découplée)
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F1G. 4.12 Profils initial et final (semi-découplée)

La figure 4.12 montre la forme du profil qui résulte de I’optimisation avec la méthode
de décomposition semi-découplée. Comme pour la décomposition FIO bi-niveaux, I’op-
timisation ne s’est pas bien passée pour ce qui est des variables définissant la forme du
profil. La méme excroissance située sur I’extrados, pres du longeron avant est présente et
provoque un choc qui augmente la trainée. La cause de cette bosse est la méme que dans
I’autre décomposition : les variables de la forme en plan et du profil sont au méme ni-
veau. Essentiellement, comme en témoigne 1’épaisseur du profil qui est passée de 12,2%
2 10,9% (versus 11,0% pour la décomposition FIO bi-niveaux), la forme du profil a sui-
vit les mé&€mes tendances que celle obtenue avec la décomposition FIO bi-niveaux. La
figure 4.13 montre les contours du nombre de Mach sur I’extrados pour le design final.
Comme pour I’optimisation avec la décomposition FIO bi-niveaux, nous remarquons
que les régions avec de hauts nombre de Mach sont beaucoup plus petites dans le design
final que dans le design initial (voir figure 4.7). Le nombre de Mach maximum est de

1,15 et est lui aussi causé par 1’accélération due a I’excroissance du profil.
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FIG. 4.13 Distribution du nombre de Mach sur I’extrados (Design final, semi-découplée)

Les résultats montrent que les contraintes supplémentaires de compatibilité requises pour
résoudre le MDA sont satisfaites trés rapidement avec une tolérance inférieure a celle du
critere d’arrét de la méthode du point-fixe. Ainsi, puisque le coit relié a 1’ajout de va-
riables auxiliaires et inférieur au cofit requis pour faire la résolution du point-fixe, le
découplage améliore I’efficacit€ de 1’optimisation. Néanmoins, dans le cas présent, le
fait d’avoir mis toutes les variables de design au méme niveau nuit grandement a I’ ob-

tention d’une bonne direction de descente et par conséquent, a I’optimisation.

Le tableau 4.2 rassemble les caractéristiques permettant de calculer les fonctions cofits
du design initial et du design final. Comme pour la décomposition FIO bi-niveaux, I’aile
est trés rigide mais cette fois ci ce n’est pas dii seulement au cas de chargement conser-

vateur mais aussi au fait que la structure n’est pas optimale.



Portance | Portance | Trainée | Volume masse | déformation
(N) cible (V) (N) aile (m?) | aile (kg) % de s
Initiale | 153503 97650 4100 4,53 765 3,2
Finale | 102040 | 107056 1902 5,0 913 1,9

917

TAB. 4.3 Caractéristiques aérodynamiques et structurelles des points initial et final
(semi-découplée)

4.1.4 Comparaison des deux méthodes de décomposition

Les deux formulations implémentées ont été incapable de trouver une solution satisfai-
sant le critere d’optimalité de KKT, méme si elles ont pu satisfaire les contraintes et
améliorer la fonction coiit. De plus, comme il est montré a ’annexe V, les deux mé-
thodes n’ont pas trouvé le méme point de design et il est donc difficile de comparer leur

efficacité relative. Cependant le comportement de chaque méthode peut étre étudié.

Une des différence entre les deux décompositions est que la formulation FIO bi-niveaux
a eu de bien meilleures recherches de ligne. Les recherches de ligne de la méthode semi-
découplée obtenaient souvent des designs ayant de bonnes fonctions cofits mais pour
lesquelles les marges de sécurité structurelles étaient violées de fagon non-négligeable.
Souvent, il aurait suffit d’augmenter une seule variable structurelle pour obtenir une
bonne solution mais I’optimiseur n’était pas en mesure de le faire. Ce probléme n’est
pas arrivé avec la décomposition FIO bi-niveaux car la structure est adaptée a chaque
design. Quoiqu’il en soit, les deux méthodes de décomposition ont quand méme eu les

mémes grandes tendances : angle d’attaque bas et augmentation de la surface alaire.

Les résultats montrent que la méthode de décomposition FIO bi-niveaux a nécessité plus
de travail par itération (résolution du MDA) que la formulation semi-découplée mais que

chaque itération était plus efficace. A titre d’exemple, la décomposition FIO bi-niveaux



98

a été en mesure d’améliorer la fonction colit en méme temps que de réduire les infai-
sabilités, ce que la formulation semi-découplée n’a pas pu faire. Nous pensons que ces
caractéristiques sont dues aux recherches de ligne plus efficaces mais aussi a la pré-
cision de la direction de descente. Puisque la méthode FIO bi-niveaux avait vingt-trois
variables de moins au niveau maitre (seize structurelles et sept auxiliaires) ainsi que qua-
torze contraintes (sept d’égalité et sept d’inégalité), 1a solution du probleme quadratique
(SQP) est plus simple et donc la direction de descente issue de ce probléme est plus pré-
cise. Bien que les deux méthodes aient souffert d’un manque de précision de la direction
de descente (di au probleme d’ordre de grandeur des gradients des variables définissant
la forme en plan et celles définissant le profil), la méthode FIO bi-niveaux a semblé étre

moins affectée.

Par ailleurs, le MDA a ét€ résolu par les deux décompositions, par la méthode du point-
fixe pour la méthode FIO bi-niveaux et par les contraintes de compatibilité pour la mé-
thode semi-découplée, contraintes qui ont été satisfaites assez rapidement. Les variables
finales de la méthode semi-découplée ont été utilisées pour résoudre le MDA par la
méthode du point-fixe et seule une petite différence dans la fonction cofit est apparue.
Ceci implique donc que I’interpolation des déplacements par les variables auxiliaires est
justifiée. Nous aurions aussi pu utiliser une méthode de décomposition complétement
découplée, cependant les résultats obtenus avec la formulation semi-découplée latsse
croire que la formulation DAO n’aurait pas été meilleure que ceux obtenus avec la for-

mulation semi-découplée. Le choix de ne pas I'implémenter a donc été judicieux.

Le tableau 4.4 montre un résumé de la performance de chaque décomposition. Il ressort
que la méthode de décomposition FIO bi-niveaux obtient une bien meilleure solution
que la formulation semi-découplée. Si les cing dernicres itérations de 1a méthode semi-

découplée sont enlevés, le nombre d’évaluations FLUENT tombe a 1187, cela pour sen-
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siblement la méme fonction cofit. La décomposition FIO bi-niveaux amene donc 67%
d’amélioration contre 52% pour la formulation semi-découplée, mais cette derniére re-
quiert moitié moins d’itérations. Il faut néanmoins garder a I’esprit que la méthode semi-
découplée ne fournit pas un bon design (notamment en ce qui concerne la structure) et
que d’avoir laissé€ continuer I’optimisation n’aurait probablement pas amené un meilleur
design. Considérant la qualité de la solution (design) et le nombre d’appel a ’analyse

aérodynamique, la décomposition FIO bi-niveaux est la meilleure dans notre cas.

TAB. 4.4 Comparaison des méthodes de décomposition
Méthode Fonction colit  Nbr d’appels a FLUENT

Initiale -6,29 -
FIO bi-niveaux -10,51 2484
Semi-découplée -9,58 1470

4.2 Revue des modélisations et des formulations employées

Au cours des optimisations il est apparu que les différentes modélisations et formulations
implémentées n’étaient pas sans défaut. Nous utilisons donc cette section pour passer en
revue les différents problemes qui sont survenus. Pour chaque probléme, nous mention-

nons le correctif qui a été appliqué ou nous faisons une suggestion pour le régler.

4.2.1 Choix de la fonction coiit

A la lumire des résultats obtenus, nous pouvons faire une critique du choix de la fonc-
tion cotit. Une telle critique semble pertinente car il apparait que I’équation de Bréguet
induit un design qui ne serait pas viable commercialement. Nous avons remarqué que
I’angle d’attaque de la solution finale est particuli¢rement bas (environ 0,5deg avec la

méthode FIO bi-niveaux). Cette caractéristique provient entre autre du fait que les équa-
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tions de Euler sont employées mais surtout a cause du choix de la fonction cofit. En
effet, I’angle d’attaque diminue au fil des itérations parce que cela permet d’abaisser le
coefficient de portance, 1’optimiseur peut ainsi augmenter la surface portante a travers
I’envergure, la corde a I’emplanture et I’effilement. La quantité de carburant embarquée
augmente alors de facon importante, ce qui compte pour beaucoup dans le calcul de la
fonction cofit. L’optimiseur cherche donc a maximiser le rayon d’action en augmentant
le volume de carburant (donnant un design d’une "aile-citerne") au dépend de I’effica-
cité aérodynamique. Nous pensions qu’a un certain point I’augmentation de la quantité
de carburant aurait nécessit€ une augmentation encore plus importante du poids de la
structure, diminuant par conséquent la fonction coit structurelle. Toutefois, il semble
que ce comportement de la fonction coit structurelle soit en dehors de la plage de design
étudiée. Les dimensions de I’aile aurait augmenté jusqu’a ce que les bornes de certaines
variables soient atteintes si ce n’avait été de I’insertion d’une contrainte sur la quantité
maximale de carburant. Cette contrainte spécifiant un volume de carburant maximum de
5m3 a été atteinte par les deux décompositions implémentées. La valeur choisie pour
cette contrainte est quelque peu supérieure au volume de carburant d’un avion de dimen-
sions similaires a celui modélisé. Le fait que la contrainte ait été atteinte est donc une
preuve que la fonction cofit n’est pas adaptée a notre probléme. Une fois cette contrainte
atteinte, I’optimiseur cesse d’augmenter les dimensions de ’aile et tente de trouver la
meilleure configuration aérodynamique et structurelle. D’un point de vue commercial,
’objectif n’est pas de voler le plus loin mais bien de voler a moindre coit. Il faudrait
donc remplacer I’ objectif de maximiser le rayon d’action par un objectif de maximisation
de la performance (L/D) complété par une contrainte sur le rayon d’action mimimum
a atteindre. Quoiqu’il en soit, la fonction cofit utilisée pour le probléme d’optimisation

reste néanmoins valable pour comparer I’efficacité des méthodes de décomposition.

Par ailleurs, les variables définissant les profils ont également été difficiles & optimiser.



101

Ceci peut €tre attribuer d’une part a la différence d’ordre de grandeur des gradients des
variables de la forme en plan et de celles définissant les profils et au manque de fiexibilité
de la paramétrisation (voir la section 4.2.3). Nous croyons aussi qu’effectuer I’optimisa-
tion du profil sur le coefficient L/ D n’est pas adéquat. L’aspect global de ce coefficient
ne permet pas de bien déterminer les effets croisés. Lépine (1999) et Piperni et al. (2004)
procedent a des optimisations 3D de profils et utilisent une pénalisation basée sur la dif-
férence entre le C'p de la solution et des C'p cibles issues d’une distribution de portance
optimale. Cette manicre de faire semble faire ressortir de maniere plus naturelle les di-
rections de descente et pourrait aider a mieux diriger les modifications géométriques lors

de I’optimisation.

4.2.2 Modélisation structurelle

Plusieurs probléemes ont été décelés dans le module structurel. Le plus important étant s(-
rement I’obtention de valeurs pour les dimensions de composantes structurelles qui sont
non-représentatives de celle données dans la littérature pour un avion de méme dimen-
sion. Nous remarquons a 1’annexe V que certaines variables structurelles sont beaucoup
plus importante qu’elle ne devrait 1’étre, par exemple 1’épaisseur du longerons avant
atteint 7mm alors qu’elle devrait au plus étre de 3mm. Ce surdimensionnement pro-
vient principalement du fait que le cas de chargement trop est conservateur. En réalité,
la couche limite qui se créée sur I’aile décollera avant d’atteindre les 2,5g, les forces en
jeu seront donc moins importantes que celles utilisées dans I’analyse. Nous pouvons voir
I’effet de ce surdimensionnement sur la rigidité de 1’aile. Le pourcentage de déforma-
tion au saumon par rapport a I’envergure est de 2,3% pour la méthode FIO bi-niveaux
et de 1,9% pour la méthode semi-découplé alors qu’il devrait se trouver au alentour de
4%. Comme nous utilisons les équations de Euler et que nous ne pouvons pas prédire
les interactions de la couche limite, il serait avisé de diminuer le facteur multiplicatif

du cas de chargement a une valeur qui serait plus réaliste que 2,5. De plus, notre calcul
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des forces du cas de chargement s’effectue sur une aile rigide alors qu’il devrait se faire
sur une aile aéroélastique, qui par définition induit moins de portance et qui subit par

conséquent moins d’efforts structuraux.

Par ailleurs, on remarque que certaines variables structurelles atteignent une de leur
borne. Ceci est essentiellement dii a la modélisation utilisée dans le calcul des marges
de sécurité. Par exemple, I’aire des semelles des lisses de 1’extrados a I’emplanture et
au saumon (variables STREAR et STREAT) et I’aire du segment central des lisses (via
les variables ESTRWTR et ESTRWTT qui caractérisent 1’épaisseur du segment central
des lisses) sont regroupées (ensemble) pour calculer la marge de sécurité. Cependant,
dans le calcul de résistance structurelle, les relations accordent plus de résistance aux
segments "no edge free" qu’aux segments "one edge free". Nous avons donc des lisses a
I’extrados qui ont un segment central tres épais (la hauteur des lissses est fixe) et de tres
petites semelles. A I’inverse, les variables représentant I’épaisseur des lisses de I’intra-
dos a I’emplanture et au saumon (ISTRWTR et ISTRWTT) sont défavorisées par rapport
au variables représentant 1’aire des semelles des lisses (STRIAR et STRIAT) car les se-
melles reprennent de fagon non négligeable les efforts de tension pris par les peaux de
I’intrados. Ces anomalies peuvent arriver car nous n’avons aucune contrainte qui régit les
dimensions relatives des différentes composantes d’un méme élément structurel. Pour le
reste, ce sont les variables au saumon qui atteignent leur borne inférieure. On peut poser
comme hypothese que puisque les forces au saumon sont tres petites, les considérations
qui dimensionnent les éléments structuraux en bout d’aile sont possiblement d’ordre ma-
nufacturiéres ou encore qu’elles sont tout simplement basées sur des limites structurales

non considérées dans notre étude.

D’autre part, durant I’optimisation, il est arrivé sous certaines conditions que le module

structurel soit incapable de bien mailler le caisson de voilure, empéchant alors 1I’optimi-
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sation de se poursuivre. Ce probléme trouve son origine dans les différents cas de lisses
dites "run-out". Il se trouve que deux nceuds d’un éléments CQUAD peuvent se retrouver
superposés lorsque plus d’une lisse se retrouvent "run-out" dans le caisson de voilure qui
se trouve en bout d’aile. Advenant une utilisation réguliere du module structurel, il serait
souhaitable de mettre des efforts pour ajouter le cas de lisses "run-out” manquant. Dans
une approche plus globale, il serait peut-étre préférable de tout simplement reprendre la
méthode de maillage du caisson afin de la baser sur la paramétrisation utilisée pour la
peau de I’aile. II a été tenté de palier a ce probleme en diminuant le nombre de lisses, ce
qui n’a pas été suffisant. Si le cas pathologique se produit lors d’une recherche de ligne,
une valeur de O est tout simplement affectée a la fonction codt et s’il se produit lors
d’un gradient, la dérivée partielle est mise a O pour la variables considérée. Cette procé-
dure a eu pour effet de réduire quelque peu I’efficacité de I’optimiseur mais a permis de

poursuivre sans encombre |’ optimisation.

4.2.3 Choix de la paramétrisation

Les optimisations ont €€ mises a I’épreuve par le manque de robustesse de la paramétri-
sation, notamment en ce qui concerne les variables définissant le profil. 1l est arrivé que
certains points clés perdent leur sens géométrique. Par exemple si la pente a I’extrados
du longeron avant est trop grande (ou la région sur laquelle elle agit, via son amplitude),
plusieurs points sur I’extrados du profil possedent une coordonnée en z plus grande que
le point clé représentant le point ayant la plus grande coordonnée en z (PMAXZ). Nous
avons essayé de régler ce probleme en réduisant le nombre de variables ou de parametres
définissant les profils comme les pentes et les amplitudes aux points clés de la couche
structurelle. Cependant, procéder ainsi rend la paramétrisation instable et fait en sorte
que la courbe représentant le profil n’est plus assez contrainte. Les courbes de I’intrados
et de ’extrados se transforment alors en courbes qui oscillent. Nous avons aussi tenté de

diminuer manuellement I’amplitude du point cl€ du longerons de I’extrados et la bosse
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a progressivement disparue. Cependant, cette procédure ne représente pas une solution
durable puisque cela ne régle pas le probléme pour toute les configurations que I’opti-

miseur peut trouver (I’amplitude initiale était apres tout parfaite pour le profil initial).

D’autre part, il apparait que les profils finaux ne sont pas tres lisses (voir les figures 4.6
et 4.12). Nous dénotons des changements de signe de la courbure sur I’extrados (surtout
vers le bord de fuite) qui sont indésirables. Ces variations sont induites par certaines
variables qui définissent localement la forme du profil. Les optimisations réalisées dans
cette étude ont été€ incapable de corriger ces variables de maniere a ce que le profil de-
vienne lisse. Le phénomene pourrait peut-€tre disparaitre si I’optimisation était effectuée

strictement sur les variables définissant le profil.

4.2.4 Choix des formulations

Il a été montré dans ce chapitre que les formulations utilisant la décomposition hiérar-
chique du probléme structurel et le découplage amenaient chacun leurs avantages. Or,
ces formulations n’étaient pas sans faiblesse. Il est donc tout naturel de chercher a les
améliorer. La premiere idée qui nous vient a I’esprit est de combiner les deux méthodes
de décomposition testées pour faire par exemple, une formulation semi-découplée bi-
niveaux. Une telle décomposition amenerait certainement un gain dans la performance
de 'optimisation puisque il n’y aurait pas de résolution par point-fixe du MDA et les
marges structurelles seraient toujours respectées. Cette décomposition pourrait obtenir,
on I’espere, une aussi bonne fonction cofit que la décomposition FIO bi-niveaux en plus
de I’obtenir en moins d’évaluations aérodynamiques. Toutefois, elle rencontrerait a coup
sur les mémes problemes que les deux décompositions testées en ce qui concerne 1’op-

timisation des variables qui définissent le profil. Pour régler cette lacune, nous croyons
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qu’il faut aller plus loin dans la décomposition hiérarchique.

Comme il a ét€ mentionné auparavant, la source du probléme dans les optimisations tes-
tées est la présence au méme niveau d’optimisation des variables qui définissent la forme
en plan et celles de la forme du profil. Ainsi, la solution au probléme serait de séparer ces
variables a différents niveaux d’optimisation de maniere a ce que chaque sous-groupe
aie le méme ordre de grandeur de gradients. Il faudrait alors redéfinir les catégories
de variables X, et Xyer, €n variables X orme plan €t Xpropi €t conserver la catégo-
riec Xgruer intacte. L'idée serait donc de faire des sous-optimisations aérodynamiques
sur les variables définissant la forme du profil. Quelques décompositions s’offrent alors
pour respecter ces criteres notament la décomposition DO avec les variables X forme_pian
au niveau maitre et les variables Xp,.ori €t Xgpuee @ des sous-niveaux. Une autre ap-
proche serait de faire I’optimisation a tour de role des variables X forme_plan €t Xprofis
chacune avec un sous-probléme structurel. Cependant, comme mentionné au chapitre 1,
des décompositions qui inclueraient des sous-optimisations aérodynamiques demande-
raient un nombre important d’évaluations aérodynamiques. Vu la lourdeur du logiciel
FLUENT, il apparait des lors inconcevable de procéder a de telles optimisations. Ces
décompositions pourraient par contre &tre viable si les analyses CFD étaient plus légere.
A titre d’exemple, un calcul aérodynamique chez Bombardier avec un algorithme a pe-
tites perturbations ("transonic small disturbance” ou TSD) prend moins de 3 minutes (en

comparaison a une heure dans notre étude).
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CONCLUSION

L’objectif principal de ce projet était d’explorer différentes méthodes de décomposition
appliquées au probleme du design d’une aile aéro-€lastique en régime transsonique. Le
probleme d’optimisation a été€ bas€ sur une analyse multidisciplinaire qui contient deux
disciplines couplées : la structure et I’aérodynamique. Un modele éléments finis sert a
prédire les déformations structurelles de I’aile pour un chargement de forces issues du
régime de croisiere et obtenues par analyse CFD. L’intégration d’une paramétrisation
définissant la forme externe en 3D de ’aile a permis la construction de chaque modele
disciplinaire. Afin de définir le probléme d’optimisation, les parameétres de la paramétri-
sation qui ont €t€ jugés les plus importants ont €t€ pris comme variables. Ces variables
ont €t€ classifiées selon leur influence sur les disciplines. L’objectif de I’optimisation est
d’obtenir une configuration externe de I’aile et une structure qui maximise le rayon d’ac-
tton (équation de Bréguet) sous une contrainte de portance et sujette a des contraintes
structurelles pour le cas de chargement d’une rafale ascendante a 2,5g. Il a ét€ démontré
que le choix de cette fonction cofit avait tendence a favoriser la quantité de carburant em-
barquée au dépend de la performance aérodynamique. Les optimisations ont donc trouvé
des design qui n’étaient pas commercialement viables, sans pour autant empécher d’éta-

blir les efficacités des différentes décompositions.

Apres avoir fait une revue des méthodes de décomposition qui semblaient les plus pro-
metteuses pour le probléme a I’étude, une courte analyse pour effectuer une prédiction
rapide du temps requis pour effectuer une itération a €té présentée. Cette analyse est ba-
sée sur le fait que les analyses aérodynamiques sont prépondérantes dans la compilation
du temps de calcul. Ainsi, la performance d’une méthode de décomposition est basée
uniquement sur le nombre d’appels au résoluteur FLUENT. Basé sur ces performances,

seules deux méthodes de décomposition ont ét€ implémentées et testées. Les optimisa-
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tions ont ét€ réalisées a I’aide d’un optimiseur a gradient.

La premiére méthode est une décomposition hiérarchique a deux niveaux (FIO a bi-
niveaux) qui effectue 1I’optimisation d’un sous-probléme structurel pour chaque configu-
ration externe d’aile. Cette décomposition est caractérisée par des recherches de ligne
tres efficaces car la structure y est adaptée pour chaque configuration externe de 1’aile.
La deuxieme formulation est une décomposition semi-découplée a un niveau qui dé-
couple le MDA en disciplines indépendantes en ajoutant des variables auxiliaires et des
contraintes de compatibilité. Les résultats ont montré que les contraintes de compati-
bilité additionelles requises pour résoudre le MDA étaient satisfaites rapidement a une
tolérance inférieure a celle du critere d’arrét de la méthode du point-fixe. De plus, le colit
relié a I’addition de variables auxiliaires est moindre que le cofit relié€ a la résolution par

point-fixe du MDA.

Aucune des optimisations n’a atteint un point de KKT. La premiere a échoué lors d’une
recherche de ligne et la deuxieme a été arrétée manuellement pour cause de stagna-
tion dans la fonction cofit. La décomposition FIO a bi-niveaux a obtenu une meilleure
fonction cofit que formulation semi-découplée (10% de mieux) mais a requis presque le
double d’évaluations FLUENT pour y parvenir. Cependant, bien que la méthode semi-
découplée aie réussit a améliorer la fonction cofit, le design résultant de I’optimisation

laisse a désirer, surtout du point de vue structurel.

Les deux décompositions testées ont eu des problemes a optimiser sur les variables dé-
finissant le profil. Ce probléme provient du fait que les variables définissant la forme en
plan et la forme du profil sont optimisées au méme niveau. Il est apparu que les gra-

dients de chaque catégorie de variables étaient d’ordre de grandeur différent. Ainsi les
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variations des variables ayant les plus petits gradients ont donc été noyées par celles des
variables ayant les plus grands. La solution a ce probleme serait de séparer a différents ni-
veaux ces deux groupes de variables. Cependant, toutes les optimisations comportant des
sous-problemes aérodynamiques sont inconcevables d’un point de vue des ressources in-

formatiques a cause de la lourdeur du résoluteur aérodynamique utilis€ dans I’étude.

Les modules implémentées dans ce travail ainsi que certaines définitions du probleme
ne sont pas sans défauts. Quelques améliorations restent donc a faire dans d’éventuels

travaux futurs :

— Optimiser sur la performance de I’aile L/D en ayant comme contrainte un rayon
d’action minimal. Nous avons vu que ['utilisation de I’équation de Bréguet comme
fonction colt amenait des designs commercialement non-viables.

— Incorporer le module d’optimisation structurel fait a I'université Concordia dans le
cadre du projet MOSAIC. Ce module est certainement plus précis et robuste que 1’ana-
lyse structurelle utilisée en ce moment. De plus, ce module prend déja en entrée la
paramétrisation utilisée dans cette étude. Aussi, ce module serait idéal pour effectuer
des sous-optimisations structurelles puisqu’il procede a I’optimisation de toutes les
variables structurelles en ouvrant NASTRAN qu’une seule fois.

— Changer le résoluteur aérodynamique. Le logiciel FLUENT a ét€ choisi car il était le
seul résoluteur 3D disponible. Or sa lourdeur rend le temps requis pour les analyses
aérodynamiques beaucoup trop long dans un contexte de design conceptuel. Les deux
méthodes de décomposition testées ont nécessité chacune plus d’un mois (nombreuses
pannes de serveur comprises). Un calcul rapide considérant qu’une évaluation aéro-
dynamique prendrait 3 minutes (code TSD), une décomposition FIO a bi-niveaux et
une distribution des calculs sur 5 ordinateurs nous amene a prédire qu’il serait pos-

sible de réduire le temps d’optimisation a une journée. De plus, considérant que le
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point initial dans un bureau détude aéronautique est sans aucun doute plus proche du
point final que celui utilisé dans notre analyse, le temps requis pour une optimisation
peut trés certainement passer 8 moins d’une journée. De telle optimisations sont donc
envisageable au niveau du design conceptuel.

— Implémenter et tester des méthodes de décomposition qui n’optimisent pas au méme
niveau les variables de la forme en plan et de la forme du profil, dés qu’un résoluteur

CFD plus léger devient disponible.
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ANNEXE I

FICHIER DES VARIABLES DE DESIGN
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Le fichier d’entrée variableDesign.dat contient respectivement le nom de la variables, sa

valeur, son pas de différentiation, ses bornes inférieure et supérieure et sa catégorie.

Span  0.983000000000E+01 0.499999988824E-01 0.500000000000E+01 0.150000000000E+02 geo
Taper 0.318200000000E+00 0.399999991059E-02 0.250000000000E+00 0.100000000000E+01 geo
CRoot  0.399000000000E+01 0.299999993294E-01 0.200000000000E+01 0.800000000000E+01 geo
Twist  0.800000000000E+00 0.499999988824E-01 -.500000000000E+01 0.500000000000E+01 geo
Sweep  0.250000000000E+02 0.174999996088E+00 0.000000000000E+00 0.350000000000E+02 geo
AOA  0.120000000000E+01 0.349999992177E-01 0.000000000000E+00 0.700000000000E+01 geo
POLAVEZ 0.400000000000E-01 0.349999992177E-02 0.200000000000E-01 0.100000000000E+00 geo
PELAVEZ 0.850000000000E+01 0.850000000000E-01 0.450000000000E+01 0.120000000000E+02 geo
POLAVIZ -.430000000000E-01 0.349999992177E-02 -.800000000000E-01 -.200000000000E-01 geo
PELAVIZ -.850000000000E+01 0.850000000000E-01 -.120000000000E+02 -.400000000000E+01 geo
POLAREZ 0.520000000000E-01 0.349999992177E-02 0.200000000000E-01 0.100000000000E+00 geo
PELAREZ -.700000000000E+01 -.700000000000E-01 -.120000000000E+02 -.400000000000E+01 geo
POLARIZ -.288000000000E-01 0.349999992177E-02 -.800000000000E-01 -.200000000000E-01 geo
PELARIZ 0.900000000000E+01 0.900000000000E-01 0.450000000000E+01 0.120000000000E+02 geo
PMAXX 0.443750000000E+00 0.349999992177E-02 0.350000000000E+00 0.500000000000E+00 geo
PMAXZ 0.650000000000E-01 0.349999992177E-02 0.400000000000E-01 0.120000000000E+00 geo
PMINX  0.350000000000E+00 0.349999992177E-02 0.200000000000E+00 0.450000000000E+00 geo
PMINZ  -.650000000000E-01 0.349999992177E-02 -.800000000000E-01 -.400000000000E-01 geo
LERC  0.120000000000E+03 0.750000011176E+01 0.300000000000E+02 0.290000000000E+03 aero
LEARC 0.110000000000E+01 0.110000000000E-01 0.900000000000E+00 0.115000000000E+01 aero
PBDFI  -.3300000000000+01 0.200000000000E-04 -.7000000000000+01 0.7000000000000+01 aero
PBDFE  -.1200000000000+02 0.200000000000E-04 -.2100000000000+02 -.7000000000000+01 aero
FSWTR 0.627897154500E-02 0.200000000000E-04 0.200000000000E-02 0.100000000000E-01 struct
FSWTT 0.177800000000E-02 0.205550000000E-04 0.177800000000E-02 0.100000000000E-01 struct
RSWTR 0.702306652400E-02 0.200000000000E-04 0.200000000000E-02 0.100000000000E-01 struct
RSWTT 0.177800000000E-02 0.205550000000E-04 0.177800000000E-02 0.100000000000E-01 struct
ESTRWTR 0.515100008500E-02 0.200000000000E-04 0.200000000000E-02 0.100000000000E-01 struct
ESTRWTT 0.177800000000E-02 0.805500000000E-05 0.177800000000E-02 0.500000000000E-02 struct
ISTRWTR 0.200000000000E-02 0.200000000000E-04 0.200000000000E-02 0.100000000000E-01 struct



ISTRWTT 0.177800000000E-02 0.805500000000E-05 0.177800000000E-02 0.500000000000E-02 struct
STREAR 0.500000000000E-04 0.237500000000E-05 0.500000000000E-04 0.100000000000E-02 struct
STREAT 0.400000000000E-04 0.115000000000E-05 0.400000000000E-04 0.500000000000E-03 struct
STRIAR 0.294070053000E-03 0.237500000000E-05 0.500000000000E-04 0.100000000000E-02 struct
STRIAT 0.400000000000E-04 0.115000000000E-05 0.400000000000E-04 0.500000000000E-03 struct
ESKTR 0.646257119300E-02 0.205550000000E-04 0.177800000000E-02 0.100000000000E-01 struct
ESKTT 0.177800000000E-02 0.205550000000E-04 0.177800000000E-02 0.100000000000E-01 struct
ISKTR 0.414131927400E-02 0.805500000000E-05 0.177800000000E-02 0.500000000000E-02 struct
ISKTT 0.177800000000E-02 0.805500000000E-05 0.177800000000E-02 0.500000000000E-02 struct
TDELO7 0.139570000000E+00 0.805500000000E-05 0.100000000000E-02 0.500000000000E+00 auxdef
TDEL14 0.318800000000E+00 0.805500000000E-05 0.500000000000E-02 0.100000000000E+01 auxdef
TPHIO1 -.576000000000E-03 0.805500000000E-05 -.500000000000E-01 0.100000000000E-01 auxdef
TPHIO4 -.427200000000E-02 0.805500000000E-05 -.500000000000E-01 0.100000000000E-01 auxdef
TPHIO9 -.108000000000E-01 0.805500000000E-05 -.500000000000E-01 0.100000000000E-01 auxdef
TPHI12 -.131680000000E-01 0.805500000000E-05 -.500000000000E-01 0.100000000000E-01 auxdef

TPHI14 -.134100000000E-01 0.805500000000E-05 -.500000000000E-01 0.100000000000E-01 auxdef

116
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ANNEXE II

MODES DE DEFAILLANCE DES ELEMENTS STRUCTURAUX

Cette partie est tirée telle quelle de la theése de Bettinger. La seule modification concerne

le calcul de la résistance au flambement local (F,.) des lisses supérieures.

II.1  Calcul des marges de sécurité

Les marges de sécurité permettent de définir si une structure donnée va ou non résister
au chargement qui lui est imposé. Dans une optique d’optimisation, les marges de sécu-
rit€ définissent I’ensemble des solutions réalisables. Le calcul des marges de sécurité est
une tache ardue qui nécessite de trés bonnes connaissances dans le domaine structurel.
Par conséquent cette responsabilité a €té€ confiée a un étudiant spécialis€ dans cette dis-
cipline. La méthode développée est donc présentée dans cette annexe afin que celle-ci

soit facilement accessible au lecteur.

Les marges de sécurité sont définies au sein de la structure et sont congues pour antici-
per les défaillances de toute ou certaines parties de la voilure. Ces défaillances peuvent
concerner un élément tout entier, par exemple une lisse complete se voile (Figure 11.1),
on parle alors de défaillance globale ou une faible portion d’un composant, par exemple
une cloque sur une semelle de lisse (Figure 11.2), et on parle alors de défaillance locale.
Afin de bien comprendre la démarche présentée, il est utile de préciser les différents
types des charges internes générées par les efforts externes. Apres ces quelques préci-

sions, il est possible de s’intéresser au calcul des marges de sécurité.
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F1G. II.1 Flambement global d’une lisse

l)

Local crippling

F1G. 11.2 Flambement local d’une lisse

I1.2 Charges internes

Les charges internes nécessaires a I’étude sont calculées par MSC/NASTRAN et consi-
gnées dans le fichier de résultats nastran.f06. La terminologie MSC/NASTRAN fait ré-

férence a deux catégories d’efforts internes : Grid Point Force et Element Force.

II.2.1 Définition des efforts de type Grid Point Force

Les Grid Point Force (GPF) sont définis pour des éléments unidimensionnels et repré-
sentent les charges axiales totales en kilogrammes passant entre 2 nceuds du maillage
structurel. Ces charges permettent de tenir compte de I’interaction entre les différents
composants de la structure. Ainsi, la charge axiale d’une barre est la somme des contraintes
axiales et des flux de cisaillement générés dans les panneaux qui ’entourent. On obtient
donc (.cf Figure 11.3) :

GPFi_s9 = F1+ (g — ¢a)/L
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GPFy_ o1 =Fo 4 (¢a — @)/ L

F1G. I1.3 Définition des charges axiales entre deux noeuds typiques

Les GPF sont utilisés dans le calcul des marges de sécurité des éléments unidimen-
sionnels. Les composants réels de 1’aile sont modélisés grace a plusieurs éléments qui
constituent un ensemble. Lorsqu’on s’intéresse au comportement local de la structure,
il est naturel de considérer la charge axiale maximale de cette ensemble. Au contraire,
lorsque le comportement global est étudié, 1l convient de prendre la moyenne des charges

axiales de ’ensembile.

I1.2.2 Définition des efforts de type Element Force

Les efforts de type Element Force sont en réalité les flux de cisaillement. Ces informa-
tions sont utilisées pour le dimensionnement des panneaux constituant I’ame des lon-
gerons et le revétement de la voilure. Les Element Force calculés par MSC/NASTRAN
correspondent a la moyenne des flux de cisaillement en kilogrammes par métre le long

des quatre cotés de chaque élément.

Pour cette étude, le dimensionnement est effectué a partir de la moyenne des flux de
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cisaillement de I’ensemble des éléments constituant chaque panneau. Ainsi, I’ Aéme du
longeron d’un caisson de voilure donné est dimensionn€ en utilisant la moyenne des flux
de cisaillement des seize éléments qui le composent. De méme, chaque panneau de peau
est dimensionné en utilisant la moyenne des flux de cisaillement des quatre éléments qui

le composent.

II.3  Calcul des marges de sécurité

Apres ces quelques précisions, il est désormais possible de déterminer les marges de
sécurité. Celles-ci sont calculées pour I’ensemble des parties incluant les longerons, les
lisses ainsi que la peau. Le dimensionnement des nervures n’est pas abordé ici. Ce choix
se justifie grace aux hypotheses utilisées lors du calcul aérodynamique. En effet, il a
été supposé que les nervures sont des solides indéformables. Par conséquent, elles sont
surdimensionnées et exclues de I’optimisation. Cela supprime tout besoin concernant le

calcul des marges de sécurité pour les nervures.

De fagon générale le calcul des marges s’effectue de la manicre suivante :

MS = Contrainte Appliquable
~ Contrainte Appliquée

Dans certains cas, la contrainte appliquée est multipliée par le coefficient 1,5. Cette va-
leur établie expérimentalement permet de dimensionner la piéce en contrainte ultime, la
contrainte ultime €tant la plus grande contrainte que 1’élément puisse supporter avant sa

rupture.

Contrainte Ultime Appliquable > 1.5 * Contrainte Appliquée

La méthode développée se place dans 1’optique d’un dimensionnement préliminaire.

Par conséquent, certains comportements physiques n’y sont pas modélisés. Néanmoins,
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I’ensemble des approximations effectuées sont conservatrices. La structure obtenue est

alors nécessairement surdimensionnée et sa solidité n’est pas remise en cause.

I1.3.1 Dimensionnement des lisses (stringers)

Du fait de la flexion, la partie supérieure de la voilure travaille en compression alors
que la partie inférieure travaille en tension. Par conséquent, les lisses inférieures et su-

périeures doivent étre traitées séparément

I1.3.1.1 Raidisseurs supérieurs

Les lisses supérieures travaillent en compression ce qui induit des instabilités globales et
locales au sein de la structure. Le premier phénomeéne a se manifester est le flambement

local qui implique 'utilisation de la charge axiale maximale sur chaque lisse.

La contrainte ultime maximale en compression est de la forme :

1.5* Pend_maw + Pdt

Astr_pd

fult =

Ol Peng max €5t la charge axiale maximale sur la lisse étudiée entre deux nervures, Ay pq
est ’aire d’une section de lisse augmentée de 1’aire de la liaison lisse-peau, enfin P, est

la charge due 2 la tension diagonale des revétements qui entourent la lisse.

La méthode pour calculer la contrainte maximale admissible en flambement local (F.)
différe quelque peu de celle utilisée par Bettinger. Ce dernier utilise une méthode de

sections formées (i.e. épaisseurs des semelles et de I’ame égales) basée sur Niu (1999).
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Puisque que notre modéle comporte des épaisseurs indépendantes pour les ames et les
semelles, il serait innapproprié d’utiliser cette méthode. Niu propose aussi une méthode
générale pour les sections extrudées qui est préférable a I’emploi de la méthode pour
sections formées. Cependant, le graphique qu’il propose est difficile a lire et il en est
également difficile de tirer des équations. Abdo et al. (2003b) proposent des équations
qui caractérisent le comportement en flambement local décrit par Niu, mais spécifique-

ment pour des sections quelconques en alliages d’aluminium communs.

A 1a maniere de la Figure 11.4, la lisse est cassée en 3 segments. La contrainte maximale
admissible en flambement local pour la lisse compléte dépend de chacun des segments.
La maniere de calculer les F,., sera différente selon que le segment possede un coté libre

("one edge free") ou pas de coté libre ("no edge free").

pas de coté libre ———

]

1 ¢6té libre

F1G. 1.4 Segments "no edge free" et "one edge free" d’une lisse en "Z"

La contrainte maximale admissible en flambement local pour chaque segment n est trou-

vée selon les formules empiriques suivantes :

— Si le segment a un coté libre :

by [F —0.7735
Feen = 0.6121Fy, l:i —Ecynf— dL1)
— Si le segment n’a pas de c6té libre :
b [T ~0.7882
Frpn = 1.1819F,, | =4/ £ (11.2)
t. V E,

ou t,, est I’épaisseur du segment, b,, sa longueur, pour lesquelles les demies-épaisseurs
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sont soustraites, F,, le module d’€lasticité et F,,, la contrainte maximum en compres-

sion.

La contrainte maximale admissible en flambement local pour toute la section de la lisse

est ensuite calculée en prenant une moyenne pondérée de chacun des segments :

o Z? bittici

Foo = == I1.3

La contrainte dans la lisse ainsi que la contrainte maximale admissible pour cette lisse

étant connues, il est possible de calculer la marge de sécurité :

_ Fcc _
MS = T 1 (I1.4)

ult

L’équation I1.4 définit la marge de sécurité pour une défaillance locale. Si cette marge
est vérifiée, la résistance de la lisse n’est pas assurée pour autant. En effet, il existe une

autre forme d’instabilit€ qui elle est globale. La méthode de calcul est alors :

Dans un premier temps, la contrainte ultime appliquée doit étre évaluée. Le phénomene
de flambement étant global, il faut utiliser la charge ultime moyenne (moyenne des deux
charges) et considérer 1’aire du revétement effectif. De plus, lorsqu’il y a de la tension
diagonale, il ne faut pas oublier d’inclure cet effet.

La contrainte ultime moyenne en compression est de la forme :

1.5* Pend_moy + Pdt

Astr_pd_sk:

fult =

ol Pepng_moy st 1a charge axiale moyenne sur la lisse entre deux nervures, et Agy pd sk

est I’aire de la lisse augmentée de I’aire de la liaison lisse-peau et de I’épaisseur de la
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peau.

Ensuite, il est nécessaire de calculer la contrainte maximale admissible en flambement

global F,. Pour cela, la formule de Euler-Johnson est utilisée, soit :

2 2
Fc = Fcc - Fcc i_
42 E \ p/c

F. a ét€ calculé dans le premier cas.
L est longueur de la colonne, soit ici la distance entre deux nervures.

c est un facteur définissant le type de fixations utilisées pour attacher la lisse au reste de

la structure, ici ¢ = 1.

p est le rayon giratoire de la section de la lisse. Par définition, p = /I /Astr pa_sk 0AZ ]

est le moment d’inertie d’une section de lisse par rapport a 1’axe neutre de celle-ci.

Connaissant la totalité des variables de I’équation I1.3.1.1, il est possible de calculer F,

puis la marge de sécurité. On obtient alors :

MS =1 1 (IL5)
fult

11.3.1.2 Raidisseurs inféricurs

Les raidisseurs inférieurs subissent de la tension et il faut donc tenir compte de la fa-
tigue. Les contraintes cibles (target stress) données dans le tableau II.1 sont valables
pour I’alliage d’aluminium 2024-T3511, matériaux de la partie inférieure de I’aile. L aile
intérieure est la partie de I’aile située entre la premicre et la seconde nervure. On consi-
dére que le train d’atterrissage se trouve dans cette partie , il faut donc tenir compte de
la fatigue supplémentaire liée a 1’atterrissage. Pour cela le coefficient F'd est fixé a 0,5

pour la partie intérieure et 0, 35 pour la partie extérieure.
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Aile intérieure | F;=0.5 | F,, = 2.12359-10° Pa
K, =33

Aile extérieure | F; =0.35 | F}, = 3.026799 - 10° Pa
K;=33

TAB. II.1 Contraintes cibles pour le 2024-T3511 (target stress, tiré du cours L’Heureux
et al. (2000))

La contrainte ultime appliquée s’exprime de la faAgon suivante :

1.5* Pend_maa:

Astr_pd_slc

fult =

La marge de sécurité correspondante est alors :

= fts _
MS - fult 1 (11.6)

I1.3.2 Revétements (peau)

Les revétements résistent essentiellement au moment de torsion appliqué sur 1’aile et
sont dimensionnés par les flux de cisaillement. Comme précédemment, le revétement de
la partie supérieure est soumis a de la compression alors que le revétement de la partie

inférieure est soumis a de la tension. Il faut donc considérer deux cas distincts.

I1.3.2.1 Revétements supérieurs

Les revétements de la partie supérieure de 1’aile doivent résister au flambement global
attribuable au chargement de compression. De plus, il faut également s’assurer que le

phénomene de tension diagonale ne vient pas remettre en cause la solidité du panneau.

La méthode permettant de connaitre la marge de sécurité est la suivante
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La contrainte critique en cisaillement F .. s’écrit :
q s,cr

Fs,cr = Ks'r)sE(%)z

ou 7, est le facteur de plasticit€ qui peut étre fixé a 1 pour un panneau de peau
(ns = 1), E est le module d’élasticité, ¢ I’épaisseur du panneau, b la largeur du
panneau, enfin K est le coefficient de flambement en cisaillement. Le coefficient
de cisaillement est fonction du ratio a/b et des conditions limites. Dans le cas
présent, le panneau est simplement supporté aux quatres arétes. L’évolution du

coefficient K est représenté sur la figure IL.5

La contrainte critique en compression F .. s’écrit :

¢ 2
Fc,cr = KcnsE<E>

ou K, est le coefficient de flambement en compression obtenu a la figure IL.6.
Comme précédemment, il est fonction du ratio a/b et des conditions limites. Pour

le cas considéré, le panneau est simplement supporté aux quatres arétes.

La contrainte de cisaillement appliquée est calculée a partir des résultats de I’ana-

lyse éléments finis. Ainsi, la contrainte de cisaillement appliquée est :

fs_ FXY

tsk:in,up

ce qui permet de trouver le ratio suivant :

fs

R, =
Fs,cr

La contrainte de compression appliquée est calculée a partir des résultats de I’ana-
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lyse par éléments finis. Ainsi, la contrainte de compression appliquée est :

Fy
f ¢ =
tskin,up
ce qui permet de trouver le ratio suivant :
R _ fC
L=
F, c,er

Connaissant ces informations, il est possible de calculer les différentes marge de sécurité
pour la partie supé€rieure de la peau. L’équation I1.7 définit la résistance du revétement au
flambage global alors que I’équation I1.8 vérifie si la peau va résister ou non a la tension

diagonale

_ 2 o
MS‘E;VEﬁE 1 (IL7)

MS=n_ 1 (11.8)

- fs,ult,D

0AZ f, i1 p st définit par :

FXY

skin,up

fs,ult,D =2x*1.5%

et fy, est la limite ultime en tension du matériau.

11.3.2.2 Revétements inférieurs

Le revétement inférieur travaille en tension, il faut donc tenir compte de la fatigue. La

procédure est similaire au cas des lisses inférieures. La méthode utilisée est la suivante
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Recherche de la contrainte admissible fts :

I1 faut également considérer deux cas : Comme pour les lisses, on effectue la dis-

tinction entre la partie intérieure et extérieure de ’aile. Pour cela le coefficient F'd

est fixé a 0.5 pour la partie intérieure et 0.35 pour I’autre partie

Aile intérieure | Fy=05 | F,, = 2.12358-10% Pa
Kt =33

Aile extérieure | ;= 0.35 | F}, = 6.894757- 10 Pa
K;=33

TAB. I1.2 Contraintes cibles pour le 2024-T3511

La contrainte principale maximale ultime f,,, s’exprime de la fagon suivante :

2
finaz = f””;fyi\/c“’;fy) + f2

ou

1.5 % FX

fx = t————

skin,low

1.5 Fy

fy = ?_—

skin,low
1.5 * FXY
O

skin,low

Comme le dessous de 1’aile est en tension, la contrainte maximale ultime f,,,, doit

étre de signe négatif.

La marge de sécurité en fatigue pour la partie inférieure de la peau est alors :

MS = ey —1

(11.9)
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11.3.3 Dimensionnement des longerons

Les longerons sont constitués de plusieurs éléments qu’il est nécessaire de dimensionner

séparément.

I1.3.3.1 FEtude de I’Ame des longerons

La méthodologie utilisée pour le dimensionnement de I’ Aéme des longerons est iden-
tique 2 celle utilisée pour la peau. Cependant, comme une partie de 1’Aéme travaille
en tension et une autre en compression, ceux-ci sont dimensionnés a la fois en fatigue
et en flambement. Le matériaux utilisé€ pour les longerons est habituellement 1’alliage

7050-T7451 dont les propriétés physiques sont consignés dans le tableau I1.3

Aile intérieure | F;=0.5 | F}, = 1.85468 - 10® Pa
K, =33

Aile extérieure | Fy =0.35 | F,; = 2.64759-10% Pa
K, =33

TAB. I1.3 Contraintes cibles pour I’alliage 7050-T7451

11.3.3.2 Etude des semelles supérieures des longerons

Les semelles supérieures sont dimensionnées par le flambement local et global. Il en
résulte que la méthode utilisée est similaire a celle employée pour les lisses supérieures.
Cependant, un longeron est une piéce formée et non extrudées comme peuvent 1’€tre les

lisses. La contrainte critique en flambement F. s’exprime alors a 1’aide de la relation

suivante (Niu (1999)) :
1
cczB_ —]?./EmF2-m 1.1
Fo= Bl gl \JEnEY (1L10)

avecm = 0.8et b= 0.58
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11.3.3.3 Etude des semelles inférieures des longerons

Les semelles inférieures travaillent en compression et sont dimensionnées de fagcon sem-
blable aux lisses inférieures, soit en fatigue. Le matériaux utilis€ est identique a celui
utilisé pour I’Aéme des longerons. Les propriétés physiques de cet alliage sont présen-

tées dans le tableau 11.3.

I1.4 Utilisation des marges de sécurité lors de 1’optimisation

Le calcul précédant fournit une ou plusieurs marges de sécurit€ pour chaque élément de
la structure. Ainsi le nombre total de marges de sécurité est en général supérieur a 3000.
Il est tout a fait concevable de considérer chaque marge comme une contrainte pour |’op-
timisation structurelle. En effet, 1’algorithme de I’optimiseur donlp2 est apte a traiter un
grand nombre de contrainte. De plus, seule une faible portion des marges sont actives (ie
négative) au méme moment, I’optimiseur ne voyant que les marges actives, celui-ci ne
sera jamais amené a traiter simultanément I’ensemble de ces contraintes.

Cependant, le nombre d’éléments dans la structure peut varier en fonction de la géo-
métrie. En effet, le nombre de lisses run-out dépend directement de la forme en plan
de I'aile. Comme la modélisation des lisses est modifiée lors des intersections avec les
longerons, le nombre d’éléments totaux varie en fonction du nombre de lisses run-out.
Il en résulte que le probleme d’optimisation structurelle devrait étre reformulé a chaque
modification de la forme en plan de I’aile.

Afin de résoudre ce probleme, les marges de sécurit€ sont classées en sept catégories :
longeron avant, longeron arriére, revétement supérieur, revétement inférieur, lisses supé-
rieures locales, lisses supérieures globales et lisses inférieures. Les marges retenues sont
alors les marges les plus petites pour chaque catégorie, c’est a dire les plus critiques. En

procédant de la sorte, on risque d’introduire certaines difficultés lors de I’optimisation
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structurelle. En effet, 1’utilisation d’un minimum introduit des ruptures de pentes dans
I’évolution des marges a chaque fois que la marge critique change de position sur I’aile.

En pratique, ces discontinuités n’ont pas mis en difficulté 1’optimiseur.
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F1G. I1.5 Coefficient Ks de cisaillement (tiré de Niu (1999) p. 460)
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F1G. 11.6 Coefficient Kc de cisaillement (tiré de Niu (1999) p. 458)
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ANNEXE IIT

PRECISION DU COUPLAGE AERO-STRUCTUREL

La validation du calcul aérodynamique et du module structurelle fait séparément n’as-
sure pas que le couplage fait avec les deux disciplines est valide. Afin de faire cette véri-
fication, la résolution du couplage est faite en prenant en parametres d’entrée la forme en
plan générale (pas de cassure, pas le méme profil) du CL-604 de Bombardier (Jackson
et al., 2004) et en prenant des dimensions structurelles typiques de la littérature pour un
avion de cette taille (Abdo et al., 2003a, 2005) pour une condition de croisiere a Mach

0.78.

Selon M. Abdo!, les déformations pour une telle configuration devraient se situer entre
13 et 17 pouces pour la déflection en bout d’aile et -1.3 a -1.7 degrés (nez vers le bas)
pour la torsion en bout d’aile. La solution numérique du probléme aéroélastique pour ces
données d’entrée est de 16 pouces de déflection et de -1.1 degrés de torsion au saumon.
En prenant en compte les hypothéses faites : équations de Euler résolues, pas de cassure,
pas le méme profil d’aile, I’emploi d’une variation linéaire des propriétés entre 1’em-
planture et le saumon, la comparaison avec 1’avion de Bombardier donne en terme de
déplacements structuraux des résultats satisfaisants. Les Figures II1.1 a) et b) montrent

les déformations dues a I’aéroélasticité de 1’aile modélisée .

'du département d’aérodynamique avancée chez Bombardier



(a) Aile rigide

(b) Aile déformée

FIG. IIL.1 Equilibre aéroélastique d’une aile d’avion

134
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ANNEXE IV

VALIDATION DE L INTERPOLATION FAITE A PARTIR DES VARIABLES
AUXILIERES

Pour certaines des décompositions implémentées dans ce travail, il est nécessaire d’avoir
des variables auxiliaires (i.e. découplage). Ces variables auxiliaires (¢;) ont pour but
d’émuler les variables couplées (a;). Puisque le nombre de variable couplée est tres
grand (trois déformations et trois types de forces par nervure, pour quinze nervures),
il serait peu avantageux de toutes les convertir en variables auxilieres. Comme men-
tionné au chapitre 3, il est proposé de d’utiliser seulement quelques variables auxilites et
d’interpoler sur ces variables pour completer I’information nécessaire au calcul des per-
formances de 1’aile. Par exemple, pour les déflection de chaque nervure, seulement deux
variables auxilieres (¢; et t14) issues de I’optimiseur sont utilisées dans I’interpolation
pour déterminer les déflections aux autres nervures (voir équation IV.1). Ainsi, avec i le
numéro de nervure, la déformation appliquée a chaque nervure est calculée a la maniere

de léquation IV.1 :

Sappi = f(t7,t1a) (IV.1)

La réduction du nombre de variables auxilieres peut étre réalisée si I’interpolation des va-
riables est représentative de la distribution originale. I1 faut donc bien choisir le nombre
de variables auxilieres qui sont gardées et le type d’interpolation qui est fait. Plusieurs
validations doivent donc étre conduites puisque les différentes sortes de décomposition
utilisées comportent plusieurs catégories de variables auxilieres : les déflections, les tor-
sions, les efforts tranchants et les moments de torsion. Des exemples de ces validations

sont présentées aux prochaines sous-sections. La validation de ces interpolations devrait
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idéalement &tre effectuée a chaque itération, ce qui enleverais tous les avantages du dé-

couplage. Elle a cependant €té vérifi€e pour les solutions optimales.

IV.1 Interpolations sur les déformations

Comme stipul€ a la section 3.2.1.2, les variables couplées définissant les déflections et
les torsions des nervures sont au nombre de deux et cinq respectivement. Pour émuler
les variables couplées de déflection, une interpolation quadratique faite a partir de la
nervure O (pour laquelle les déformations sont nulles) ainsi que sur deux variables auxi-
lieres (nervures 7 et 14) a été choisie. L’interpolation quadratique a été préféré a celle
linéaire puisqu’elle est en mesure de mieux représenter la distribution de fleche, cela
méme si elle emploi moins de variables auxilieres. Le choix des nervures a été choisi de
maniere a minimiser I’erreur. La figure IV.1 montre les déformations a chaque nervure
pour les déformations exactes obtenues par le calcul structurel ainsi que par I’ utilisation
de I’interpolation. On juge cette approximation juste puisque I’erreur maximale dans
I’interpolation de la fleche est au plus de six mm. Une interpolation linéaire utilisant
cinq variables auxilieres est quant a elle utilisée pour représenter la torsion. Comme on
peut le voir a la Figure IV.2, la représentation de la torsion est trés fidele, avec une erreur

maximum commise de 0.015 degrée.

IV.2 Interpolations sur les forces

Le nombre de variables auxilieres retenu pour émuler les variables couplées de forces
est de dix, soit cinq pour les efforts tranchants discrétis€s et cinq pour les moments de
torsion discrétisés. Notons qu’il est inutile de retenir les forces agissant sur la nervure
a emplanture puisque cette derniere est entierement rigide et encastrée. Les numéros

des nervures retenues ont été choisis de facon a réduire I’erreur d’interpolation. La Fi-
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F1G. TV.3 Validation de I’interpolation sur les variables auxilieres d’efforts tranchants
discrétisés

gure 1V.3 montre la précision atteinte par I’interpolation linéaire des variables auxilieres
d’efforts tranchants discrétisé€s. Avec une erreur relative maximum de moins de 2%, 1’ ap-

proximation par 1’interpolation linéaire est jugé précise.

La Figure IV.4 montre les différences entre I’interpolation linéaire des moments de tor-
sion discrétisés et leur variables auxilieres correspondantes. On dénote une erreur re-
lative maximum de 13% dans la valeur du moment de torsion discrétisé (nervure 12).
Cette erreur peu paraitre importante mais elle agit sur une faible valeur absolue des mo-
ments de torsion (environ 130 N - m), I’'influence de I’erreur sera donc minime. De plus,
compte tenu que le moment de torsion s’additionne le long de I’envergure a partir du
saumon, la plus grande erreur relative de ’effort tranchant s’appliquant a une nervure
(non discrétis€) est au plus que de 6%. On accepte donc les moments de torsion issuent
de cette interpolation comme étant représentatifs de la distribution originale compléte

des moments de torsion.
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ANNEXE V

LISTE DES VALEURS DES VARIABLES INITIALES ET FINALES

Cette annexe fait un sommaire des valeurs des variables de design initiales et finales. Les
variables finales dénotées avec des exposant — ou + sont respectivement des variables

qui ont atteint leur bornes inférieure et supérieure ou qui y sont pratiquement arrivées.

TAB. V.1 Variables de design X ¢,

Variable de design Valeur de départ  FIO a bi-niveau  Semi-découplée
Allongement [m] 9.83 10.62 10.26
Effilement [-] 0.318 0.343 0.343
Corde a I’emplanture {m] 3.99 432 428
Angle de vrillage [deg] 0.8 0.59 0.81
Angle de fleche [deg] 25.0 26.3 22.8
Angle d’attaque [deg] 1.20 0.53 0.67
Position en Z du longeron avant (extrados) [-] 0.03860 0.3625 0.3348
Pente du longeron avant (extrados) [-] 8.90 8.90 8.76
Position en Z du longeron avant (intrados)[-] -0.0389 -0.0394 -0.0397
Pente du longeron avant (intrados)[-] -8.50 -8.54 -8.60
Position en Z du longeron arriere (extrados) [-] 0.0499 0.0391 0.0362
Pente du longeron arriére (extrados) [-] -6.00 -5.80 -6.01
Position en Z du longeron arriere (intrados) [-] -0.0258 -0.0293 -0.0313
Pente du longeron arriére (intrados) [-] 8.50 8.57 8.36
Point maximum X [-] 0.45 0.451 0.448
Point maximum Z [-] 0.0629 0.519 0.0495
Point minimum X [-] 0.350 0.349 0.351
Point minimum Z [-] -0.0592 -0.583 -0.0594

TAB. V.2 Variables de design X,

Variable de design Valeur de départ  FIO a bi-niveau  Semi-découplée
Rayon de courbure du bord d’attaque [-] 120.0 121.6 120.1
Amplitude du rayon de courbure du bord d’attaque [-] 1.20 1.20 1.20
Pente du bord de fuite (Intrados) [-] -3.3 -3.06 -3.08

Pente du bord de fuite (Extrados) [-] -12.0 -11.3 -11.6



TAB. V.3 Variables de design X g;ruct

Variables de design

Valeur de départ

FIO a bi-niveau

Semi-découplée

Longerons avant, €3y, a ’emplanture {mm)]
Longerons avant, ezne au saumon [mm]
Longerons arriére, e;ye & I’emplanture [mm]
Longerons arriere, ezme au saumon [mm]
Lisse, eame intrados & I’emplanture [mm]
Lisse, €ime.intrados AU SQUMON

Lisse, ezmeextrados 2 I'emplanture [mm]
Lisse, €ame.cxirados aU SaUMoN

Lisse, Ajpyados 2 ’emplanture {cm?]

Lisse, Ainados au saumon [cm?]

Lisse, Acxirados 2 'emplanture [cm?]
Lisse, Acxirados aU SaUMoOnN [em?]

Peaux, ejnpados @ I’emplanture [mm]

Peaux, €inrados au saumon [mm]

Peaux, eexirados 2 I’emplanture {mm]

Peaux, €qxrados a0 Saumon [mm]

6.27
1.78
7.02
1.78
2.0
1.78
5.15
1.78
2.94
0.400
0.50
0.400
4.14
1.78
6.46
1.78

7.07
2.04
9.97t
1.78~
9.86+
1.78~
2.0~
1.78~
3.61
0.400~
0.757
0.400~
5.45
2.09
5.0
495

TAB. V.4 Variables de design Xoyede s

6.28
1.91
6.35
8.47
6.64
1.79
2.31
1.83
3.90
0.403~
0.866
0.410
6.24
2.32
4.22
1.79

Variable de design Valeur de départ  FIO abi-niveau  Semi-découplée
Fléche de I’aile a 1a 8¢ nervure [m] 0.1396 - 0.0557
Fleche de I’aile a la 15€ nervure [m] 0.3188 - 0.1955
Torsion de I’aile a la 2¢ nervure [deg] -0.0653 - -0.0037
Torsion de I’aile a la 5¢ nervure [deg] -0.4895 - -0.0263
Torsion de I'aile a la 10 nervure [deg] -1.238 - -0.0632
Torsion de Iaile a la 13° nervure [deg] -1.509 - -0.07440
Torsion de Vaile a la 15¢ nervure [deg] -1.537 - -0.07475
Effort tranchant & la 2° nervure [V] 13685 - -
Effort tranchant a la 7¢ nervure [V] 13091 - -
Effort tranchant & la 11€ nervure [ N] 10859 - -
Effort tranchant & la 14€ nervure [N] 6977 - -
Effort tranchant a la 15¢ nervure [ N] 3049 - -
Moment de torsion 4 la 2¢ nervure [N - m] 10899 - -
Moment de torsion a la 3¢ nervure [N - m]) 10423 - -
Moment de torsion a la 7€ nervure [N - m] 5297 - -
Moment de torsion a la 12¢ nervure [N - m] 1536 - -
Moment de torsion a la 15¢ nervure [N - m] 325 - -
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