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CONCEPTION D’UN BANC D’ESSAI DESTINE AUX TESTS STATIQUES
STRUCTURAUX D’UNE AILE MORPHABLE

Léandre MASSE

RESUME

Dans une volonté de réduction de la consommation en carburant, Bombardier Aéronautique
¢tudie le concept d’aile adaptative. Il s’agit de modifier la courbure du profil de 1’aile en vol
pour améliorer la laminarité de I’écoulement et diminuer la trainée. Cette technologie con-
siste a déformer mécaniquement par le biais d’actionneurs, une section de 1’extrados fait de
matériau composite. La peau en composite est congue suffisamment flexible pour étre dé-
formée et suffisamment rigide pour soutenir les charges aérodynamiques de vol.

Ce projet s’inscrit dans la réalisation d’un test statique d’une section de ’aile afin de valider
la tenue mécanique a un cas particulier de chargement correspondant a un vol en trajectoire
rectiligne uniforme, réservoirs pleins. Il ne s’agit pas d’un test de certification structural re-
quis par les organisations de certifications aéronautiques mais uniquement d’un point de con-
trole de sa conception.

Pour réaliser ce test statique, 1’aile est assemblée sur un banc d’essai autoporteur congu selon
les criteres et spécifications attendus par le constructeur. La conception du banc se divise en
trois parties.

La premicre étape consiste a identifier le chargement interne théorique de 1’aile pour orienter
la conception du banc de maniére a reproduire ce chargement expérimentalement. A 1’issue
de cette identification, les dimensions globales de la structure du banc sont connues.

Le dimensionnement analytique des composants standards du banc apparait comme la deu-
xieme étape de la conception du banc et permet de connaitre les dimensions des éléments tels
que les poutres, 1’épaisseur des plaques et des cordons de soudure.

L’analyse numérique par €léments finis intervient comme la troisiéme étape de la conception
en permettant de dimensionner les éléments disposants d’une géométrie plus complexe, de
valider les facteurs de sécurité sur I’intégralité de la structure et des éléments du boulonnage
ainsi que les déplacements de la structure aprés simulation.

Le test statique expérimental permet de valider la rigidité de I’aile et de sa peau composite
par leur tenue au cas de chargement. Il valide également le mod¢ele numérique par éléments
finis du banc en présentant des résultats similaires.

En conclusion, la conception du banc est validée car elle respecte les facteurs de sécurité im-
posés par Bombardier Aéronautique.

Mots-clés : Test statique, cas de chargement, dimensionnement analytique, analyse numé-
rique






DESIGN OF A TEST BENCH FOR STRUCTURAL STATIC TESTING
OF A MORPHING WING

Léandre MASSE

ABSTRACT

In an effort to reduce fuel consumption, Bombardier Aerospace studies morphing wing con-
cepts. The goal is to change the wing shape during the flight to improve laminar flow and
reduce drag. This technology consists in mechanically deform through actuators an upper
surface wing section manufactured in composite material. The composite skin is designed
flexible enough to be deformed and rigid enough to support acrodynamic loads in flight.

This project requires a static test to check the resistance to a particular loading case corre-
sponding to a flight in uniform rectilinear trajectory with full tanks. It is not a structural certi-
fication test required by the aerospace certification organizations but only one of its design
checkpoint.

To perform this static test, the wing is assembled on a self-test bench designed according to
the criteria and specifications expected by the manufacturer. The bench design is divided into
three parts.

The first step is to identify clearly the internal wing loading to guide the bench design in or-
der to reproduce this loading experimentally. After this identification, the overall bench
structure dimensions are determined.

The analytical sizing of standard components is done as the second step of the design and
allows to size different elements such as beams, plates and welded joints.

The numerical finite element analysis allows to size elements with more complex geometries
and validates structure deformation, safety factors on the entire structure and bolted joints

Finally, the experimental static test validates the wing stiffness and its composite skin by
applying the load but it also validates the finite element model of the bench and therefore its

design.

To conclude, the bench test design is validated because it is respect a safety factor imposed
by Bombardier Aerospace.

Keywords: Static test, loading case, analytical design, numerical analysis
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INTRODUCTION

Ce présent mémoire expose le travail de maitrise réalis¢ dans le cadre du projet du Consor-
tium de Recherche et d’Innovation en Aérospatiale du Québec (CRIAQ), MDO-505 (Mor-
phing Architecture and Related Technologies for Wing Efficiency Improvement). Ce projet
multidisciplinaire qui a débuté le 21 juin 2012 et qui sera cloturé a la fin de I’année 2015,
s’inscrit dans le domaine de I’optimisation des aéronefs visant essentiellement a 1’économie
de carburant par I’amélioration de la laminarité des profils d’aile. Il vise a concevoir une aile
adaptative qui par déformation active d’un extrados permet d’atteindre cet objectif. Les par-
tenaires liés au projet sont multiples et d’envergure internationale. Parmi eux, nous pouvons
citer les deux entreprises a I’initiative du projet, Bombardier Aéronautique (BA) et Thalés
Avionics, le Conseil National de Recherches du Canada (CNRC) responsable de la fabrica-
tion de Iaile ainsi que I’Université de Naples, I’Ecole Polytechnique de Montréal et I’Ecole
de technologie supérieure de Montréal (ETS) responsables de la conception et de la mise en
place des tests. Les tests sont nombreux, parmi eux nous pouvons citer : les tests des action-
neurs, les tests sur les systemes de commandes, les tests des matériaux et des joints boulon-
nés, les tests structuraux statiques du caisson de voilure et de 1’extrados, ainsi que les tests
a¢rodynamiques en soufflerie. Les travaux qui composent ce mémoire sont focalisés exclusi-
vement sur la mise en place des tests statiques structuraux de I’aile incluant principalement la

conception, la fabrication et la validité d’un banc d’essai statique.

Le premier chapitre précise le contexte autour duquel le travail de conception du banc doit
¢voluer. Il met en avant les particularités de ce type d’aile, a prendre en compte, avant de
débuter la conception d’un banc, ainsi que les modes de chargement a respecter pour remplir
cet objectif de conception. La problématique reprécise les enjeux de cette conception et sera
solutionnée par les objectifs qui seront démontrés au cours de la lecture. Le deuxiéme cha-
pitre constitue 1’état de I’art des techniques et équipements utilisés pour réaliser les tests sta-
tiques des ailes d’avions civils depuis la mise en place de tests en 1903 jusqu’a aujourd’hui.
De plus, il donne les approches de conceptions actuelles des bancs d’essais. Il cite également

les normes de I’aviation civile américaine qui poussent a réaliser ces essais structuraux. Pour



finir, il détaille les outils analytiques conceptuels plus complexes qui ont été utilisés pour
réaliser cette conception. Le coeur du travail de conception se situe dans les trois chapitres
suivant dans lesquels sont expliqués les choix qui ont orienté la conception, les calculs analy-
tiques puis numériques qui ont permis de dimensionner et valider respectivement la concep-
tion. Le dernier chapitre apporte des précisions sur le déroulement du test statique en lui-
méme et la validation expérimentale de la conception du banc. La conclusion présente une
validation des objectifs initiaux et les recommandations donnent une voix d’amélioration sur

la conception du banc en vue d’optimiser les tests statiques.



CHAPITRE 1

MISE EN SITUATION

La conception d’un équipement d’essai requiert une bonne compréhension du fonctionne-
ment du systéme a tester et d’identifier les paramétres qui régissent le test. Dans le domaine
aéronautique, les tests sont réalisés tout au long du développement de 1’avion, de la maticre
premicre a la structure finale. Les tests sont réalisés en vue de vérifier la cohérence des mo-
deles ¢éléments finis, de valider un nouveau concept, de caractériser des matériaux ou de con-
naitre la résistance d’une structure. Les pieces, sous-assemblages et composants sont testés
dans cet ordre au cours de 1’évolution d’un concept. Une aile d’avion est un composant dont
les tests statiques sont réalisés pour répondre aux normes de certification qui demandent de
démontrer des criteres de résistance limite et de résistance ultime. Ce chapitre présente ainsi

les tenants et les aboutissants de ce travail de recherche. (Mohaghegh, 2005)

1.1 L’objet du test

La conception d’un banc d’essai nécessite de recueillir un certain nombre de critéres sur le
composant a tester afin de guider le travail de conception. Ces critéres sont énoncés dans un
cahier des charges (section 3.1) qui permet de borner la conception et faciliter les choix de
concepts. La géométrie de 1’aile fournie par notre partenaire industriel BA. Pour notre étude,
une seule section d’aile est testée. Il s’agit de la partie visible sur la Figure 1.1 comprise entre

les réservoirs de carburant et la penne (winglet).



MORPHING ZONE WINGLET

Figure 1.1 Section d’aile a tester

Le caisson de voilure (wingbox) a cet endroit a été choisi pour intégrer le mécanisme de dé-
formation de la peau supérieure, il s’agit d’un nouveau concept d’aile adaptative (morphing
wing). La forme de 1’aile sur cette section est trapézoidale en vue de dessus comme le montre

la Figure 1.2. L’envergure et la corde ont une dimension égale, soit 1500 mm.

1500 mm

Bord d'attagque Aileron

1500 mm

1080 mm
210 mm 210 mm

Figure 1.2 Géométrie de la section adaptative de 1’aile
Adaptée de Michaud (2014, p.55)



1.1.1 Concept de I’aile adaptative

Le principe de cette aile consiste a déformer le profil en fonction des conditions de vol afin
d’augmenter les performances de I’avion et par conséquent de réduire la consommation de
carburant. Pour se faire, quatre actionneurs visibles sur la Figure 1.3 viennent déformer

I’extrados (upper surface) en composite pour changer son profil sur une course totale de

Emm.

\
\\“

Actionneur N°4 \

Actionneur N°2
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Figure 1.3 L’aile adaptative a tester avec ses actionneurs

La peau en composite a été développée par Francois Michaud au cours de sa maitrise a
I’ETS. Cette peau remplie une fonction a la fois structurelle et déformable. Elle a été congue

suffisamment flexible pour améliorer la laminarité et suffisamment rigide pour supporter les



charges aérodynamiques de vol. Toutes les méthodes de conception, de dimensionnement et
d’optimisation sont inscrites dans son mémoire. La fabrication de la peau en composite et la

conception de son moule ont été réalisées par différents membres de 1’équipe de I’ETS.

1.1.2 Composition structurale de I’aile

La structure métallique de 1’aile, visible sur la Figure 1.4, a ét¢ congue par David Barry ainsi
que les actionneurs, ses travaux sont recueillis dans son mémoire. Cette structure est compo-
sée d’un extrados (upper surface) et d’un intrados (lower surface) munies de leurs raidisseurs
internes (stringers), d’un bord d’attaque (leading edge), d’un aileron (aileron), de quatre ner-
vures (ribs), de longerons avant et arriere (front and back spars) ainsi que de quatre action-

neurs (actuators).

Peau supérieure en composite

Bord d'attaque

Nervure N°1: Emplanture

Nervure N°2

Nervure N°3 /
Nervure N°4

Aileron

Figure 1.4 Vue éclatée de I’aile

La structure a tester se limite au caisson de voilure qui est composé des pieces de la Figure
1.4 excluant le bord d’attaque et 1’aileron. Le caisson de voilure est donc délimité par les
nervures N°1 a N°4, les longerons avant et arriére, les peaux supérieure et inférieure comme

le montre la Figure 1.5.



Caisson de voilure de l'aile I

Vue en perspective Vue de dessus Vue de dessous

Figure 1.5 Composant a tester: le caisson de voilure

Comme il s’agit d’une aile expérimentale, elle a été pensée de maniere a étre testée en sta-
tique dans un premier temps puis en soufflerie dans un second temps.

Les concepteurs ont pris conscience que le test ne pourrait pas se réaliser selon les techniques
d’essais traditionnelles. Couramment, comme vous le lirez dans la revue de littérature, les
ailes sont soit suspendues par 1’extrados soit poussées sur I’intrados pour étre chargées. Dans
notre cas, ces deux techniques de chargement sont inappropriées. En effet, la peau en com-
posite (extrados) doit se déformer uniquement sous la force des actionneurs. Par réaction,
I’intrados se déforme également sous le biais des actionneurs méme si les nervures N°2 et
N°3 qui les supportent sont rigides. Pour ces raisons, les peaux ne doivent pas étre le support
d’application des charges d’essai. L’application des forces ne peut donc ce faire directement
sur le spécimen de test. Ainsi, des trous filetés présents sur les nervures N°1 et N°4 sont pré-

vus, comme le montre la Figure 1.6, pour fixer 1’aile sur une structure extérieure.

Motif de boulonnage de la nervure N°4

Motif de boulonnage de la nervure N1

Figure 1.6 Motif du boulonnage des nervures N°1 et N°4



Les essais en soufflerie se dérouleront dans la chambre d’essai du CNRC a Ottawa. Les di-
mensions de la section d’aile, ont été adaptées de maniére a rentrer dans la soufflerie.

La Figure 1.7 est une photographie de I’aile adaptative du projet MDO-505 recue a I’ETS
apres sa fabrication par le CNRC. Sur la photographie, les éléments tels que la peau en com-

posite, le bord d’attaque et I’aileron arriére sont absents.

i

Figure 1.7 Aile adaptative du projet MDO-505

1.2 Charges appliquées

Les aéronefs subissent des charges d’origine multiple. Elles sont de natures aérodynamiques
et inertielles. Les charges inertielles comprennent les éléments structuraux tels que le fuse-
lage et les caissons de voilure des ailes, les ¢léments non-structuraux tels que I’empennage,
les dispositifs hypersustentateurs (becs, spoilers, ailerons), les pennes, les moteurs, les na-
celles, les trains d’atterrissages ainsi que le poids du carburant et la charge utile (personnes,
matériels de cabines, bagages). Tous ces chargements sont pris en compte pour déterminer la
distribution de charge sur les éléments structuraux.

Cette partie présente 1’unité utilisée dans le domaine aéronautique pour caractériser les char-

gements ainsi que les résultats de 1’étude réalisée en interne par BA sur la distribution de



charge de I’aile qui ont conduit a la détermination du chargement interne a appliquer lors des

tests.

1.2.1 Les facteurs de charges

L’enveloppe de vol représente le domaine de fonctionnement d’un aéronef sans que sa struc-
ture soit endommageée (voir Figure 1.8). Elle est fonction de deux variables, la vitesse de I’air
et I’altitude qui fixent alors la valeur du facteur de charge. Souvent, lorsque I’on parle de
facteur de charge, on ne considére que sa composante verticale car ¢’est un vecteur. Le fac-
teur de charge est le rapport entre le poids apparent et le poids gravitationnel. Le poids appa-
rent est la somme du poids gravitationnel et des forces d’inertie. Le facteur de charge traduit
donc une accélération exprimée en « g » qui vaut 9.81 m/s> a Paris. En vol stabilisé (trajec-
toire rectiligne), a vitesse constante, toutes les composantes du facteur de charge sont nulles
hormis la composante verticale qui est de +1g, ce qui signifie que I’avion est soumis a son

propre poids (Wikipédia, 2014).

3 1 G MG positif
volets rentrés

yul [ ]

+ G rc positit
wioleds sox bis
)

2 -

Vsi| Vi|Va

Facteur oG chargo n

~— Equivalant de vitesse-air

i .{:‘.” e L] n‘-}“‘hﬂfr .-\-"\.\":_L

WCIB1E resnilTés = .

Figure 1.8 Enveloppe de vol
Tirée du Reglement de I’aviation civile (RAC)
De Transport Canada (2012)
Le facteur de charge a considérer en premier est la charge limite qui correspond a la charge

aérodynamique maximale que 1’avion peut rencontrer pendant ses manceuvres. La charge
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d’essai correspond a 1 ou 1.5 fois la charge limite et la charge ultime correspond a 1.5 fois la
charge limite. Selon les normes de certifications de ’aviation civile, sur lesquelles nous re-
viendrons a la section 2.2, la structure doit étre congue pour éviter toutes déformations per-
manentes au-dela de la charge limite et tenir un minimum de trois secondes a la charge ul-
time sans détérioration plastique.

Les facteurs de charge qui ont été pris en compte pour le dimensionnement de 1’aile sont les
cas de charges ultimes en flexion positive +2.5g et négative -1g, comme le montre la Figure
1.9. Concernant notre test en statique, nous devons vérifier, selon les directives de BA, que
I’aile supporte une charge de +1g qui correspond au cas particulier ou ’avion vol a sa vitesse
de croisi¢re, en trajectoire rectiligne, réservoirs pleins aprés la phase de décollage. Cette
charge de test est donc inférieure a la charge limite positive qui est de +1.67g dans notre cas.
Les tests statiques de charge limite positive a +1,67g et de charge ultime positive a +2.5g ne
seront pas réalisés pour ces travaux de recherche. En effet, il ne s’agit pas d’un essai de certi-

fication statique structural mais uniquement de vérifier le cas de chargement précis, a +1g.

Figure 1.9 Facteurs de charge ultime
Adaptée de Michaud (2014, p.63)
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1.2.2 Discrétisation du chargement interne

Afin de concevoir ’aile, BA nous avait fourni le chargement interne de I’aile sur la section
concernée, incluant au préalable les charges aérodynamiques et les charges discrétes iner-
tielles. Il s’agit du moment de flexion, du moment de torsion et de I’effort tranchant pour les

cas de charges limites, positif (voir Figure 1.10 ) et négatif (voir Figure 1.11).

——nix hloment da Aexion
2 — hir Wloment de torzion
by Centre de cizsillement

)/ Woment (F2V)

/
/

Envergure (mimn)

Figure 1.10 Chargement limite a +1.67g en flexion positive
Tirées de Michaud (2014, p.64)
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35 —— Mz Moment de Tor=ion
iy Force de cizzillement
40

Envergure (mm)

Figure 1.11 Chargement limite a -0,67g en flexion négative
Tirées de Michaud (2014, p.64)
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Pour le test statique, seul le cas de charge positif +1g nous intéresse. Pour obtenir ce charge-
ment, la distribution de charge limite positive +1.67g de la Figure 1.10 est multipliée par 1.5
pour obtenir le chargement ultime de conception a +2.5g, afin de connaitre les valeurs a ne
pas dépasser, puis dérivée a la position des nervures N°2, N°3 et N°4, excepté a ’emplanture
pour obtenir les forces et les moments équivalents (voir Annexe I). La position des nervures
par rapport a I’emplanture sont respectivement 533 mm, 1143 mm et 1500 mm (voir Figure
1.12). Ces valeurs ont ensuite ¢t¢ divisées par 2.5 afin de les ramener a notre cas de charge-
ment statique positif de +1g. Elles figurent comme données de départ pour la conception du

banc d’essai et sont répertoriées dans le Tableau 1.1.

Tableau 1.1 Chargement interne équivalent aux nervures a +1g
Adapté de Chaussée (2013, p.2)

Cas positif
Effort tranchant | Moment de flexion | Moment de torsion
équivalent équivalent équivalent
Nervures dFy en N dMx en N.mm dMz en N.mm
-533 mm 4753 3958516 7 360 000
-1143 mm 3 000 77 599 2 400 000
-1500 mm 5600 5520 000 3560 000

PSS L =

O

Figure 1.12 Position des nervures selon 1’axe z
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1.3 Problématique

Le but de ce projet de recherche est de recréer le cas de chargement interne d’une valeur de
+1g sur la section d’aile concernée, de maniére expérimentale, afin de valider la structure du
caisson de voilure et le déplacement des actionneurs a cette charge avant de réaliser les tests
en soufflerie. La problématique est de concevoir un banc d’essai capable de transmettre la
charge a I’aile sans force de contact sur les peaux. Il doit étre congu extrémement rigide pour
¢viter sa déformation sous charge de maniére a localiser I’effort sur la section d’aile unique-
ment. La structure doit également étre autoporteuse, montable et démontable facilement, dans

le but d’obtenir un banc indépendant du lieu de test.

14 Objectifs

Le premier objectif est de concevoir un banc capable de charger I’aile positivement & un mi-
nimum de +1g sans dépasser +2.5g pour éviter un risque de rupture. Un sous-objectif associé¢
est de concevoir a moindre cotit avec une utilisation maximale de piéces du commerce et des
standards de conception issus des normes Nord - Américaines. Un deuxiéme sous-objectif est
de concevoir une structure autoporteuse, indépendante du lieu de test, ce qui implique qu’elle

soit montable/démontable.

Le deuxieme objectif concerne la validité de la conception du banc. Il faut valider une marge
de sécurité supérieure a cinq sur I’ensemble de la structure et des assemblages boulonnés

selon les critéres de BA.
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1.5 Méthodologie

La méthodologie rassemble toutes les étapes du développement de produits mécaniques. Elle
est suivie a travers les chapitres traitant de 1’étude préliminaire du concept, du dimensionne-
ment analytique et de la validation numérique de la conception.

Les étapes de la méthodologie sont présentées dans 1’ordre chronologique dans lequel elles

ont été traitées, a savoir :

e Recherche et écriture des critéres et spécifications de conception dans un cahier des
charges;

e FEtude pré-conceptuelle du chargement de I’aile montée sur le banc (axe de cisaille-
ment);

e Choix du concept;

e Détermination des contraintes dans la structure du banc et dimensionnement analy-
tique (poutres, systéme hydraulique);

e (Conception assistée par ordinateur du produit;

e Validation numérique de la structure par la méthode des éléments finis (renseigner sur
1’état de contraintes);

e Mise en plan et fabrication du banc;

e Assemblage du banc;

e Validation expérimentale du modéle numérique par le biais du test statique.



CHAPITRE 2
REVUE DE LITTERATURE

Chaque concept d’avion nécessite une bonne compréhension de leurs tests pour démontrer et
vérifier les objectifs de conception. Afin de valider un concept structural, plusieurs para-
metres sont vérifiés a 1’aide de différentes méthodes expérimentales. Parmi ces méthodes on
distingue principalement: les tests statiques, les essais en soufflerie, les essais en vol et les
essais sur piste. Les tests statiques permettent de recréer aisément et rapidement la charge
aérodynamique, la charge inertielle, la charge ultime, les charges ponctuelles et
I’échauffement aérodynamique en régimes permanent et transitoire. Les contraintes et défor-
mations sont extraites avec une précision satisfaisante sans €tre pour autant exactes, le véri-
table état de contraintes étant réservé aux essais en vol. Les tests statiques sont trés employés
pour plusieurs raisons. Tout d’abord, les vies des essayeurs sont beaucoup moins exposées en
cas d’échec, contrairement a un essai en vol. De plus, I'instrumentation permettant
I’acquisition des données est plus fournie. Il faut ajouter a cela, que les commandes de vol
telles que le déplacement des volets et ailerons peuvent également étre testées avec des résul-
tats proches des essais en vol. Il faut souligner que c’est le test structurel le moins onéreux
des quatre par rapport a la quantité d’informations extraites et la précision des résultats. La
partie historique de la revue a été résumé et traduite a partir d’un document trés complet, qui
explique toute 1’évolution des tests statiques depuis sa création, rédigé par Bernard Boggs,

ingénieur structure de I’US Air Force en 1979.

2.1 Un peu d’histoire, les débuts des tests statiques

Tres tot dans ’aviation, il fut nécessaire de développer des techniques de tests pour accroitre
la sécurité des aéronefs afin de garder en vie les pilotes et les ressources compétentes. Le test
statique des ailes est le précurseur de tous les autres tests qui ont été développés jusqu’a ce

jour, y compris en matiére de tests structuraux.
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Otto Lilienthal est le premier personnage de I’histoire a avoir eu 1’idée d’étudier la déflection
des ailes en appliquant une charge de sable sur des ailes d’oiseaux fraichement tués.
C’est en 1890 qu’il utilisa ces travaux pour prouver la résistance des ailes de ses planeurs

avec des méthodes similaires (voir Figure 2.1).

Figure 2.1 Planeur d’Otto Lilienthal en 1891
Tirée de Their Flying Machines (1914)

Samuel Langley reprit cette méthode de chargement en 1896 pour étudier également les dé-
flections en torsion sur ces aérodromes. Il donna alors son nom a cette méthode de test
(Langley’s Method of Wing Design) nécessitant des sacs de sable. La prise de conscience de
réaliser des tests exigeant s’est instaurée apres avoir perdu quelques pilotes et machines dans
des séries de crashs au début des années 1900, essentiellement dues a des déficiences structu-
rales. A cette époque, les tests statiques n’étaient pas trés fiables mais il n’existait aucun test

substitut. Beaucoup de ces accidents résultaient soit de tests inadéquats, soit d’'un manque de
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tests et personne n’arrivait a faire de lien évident entre les expériences et les calculs analy-
tiques.

Le premier test statique employant une autre méthode de chargement a été pensée en 1903
par les fréres Wright. Ils chargerent leur « Flyers » en son centre avec cinq a six fois leur
propre poids du corps, I’avion étant suspendu sur toute I’envergure par le bout des ailes. Ce
test témoigna d’une répartition plus homogéne des tensions entre les longerons avant et ar-
riere. C’est en 1904 qu’ils réemployerent la méthode Langley en chargeant leur « Flyers »
maintenu a I’envers sur des chevalets placés en son centre et répartissant des sacs de sable sur
toute son envergure (voir Figure 2.2). Ce test fut réitéré une seconde fois en France en 1911
et il résista a quatre fois son propre poids avant la rupture. Ce fut pour cela 1’avion le plus
aboutit de son temps. Ces tests donnérent du sens a la méthode de Langley en remarquant
que le sable permettait de charger les ailes tel que le centre de gravité des surfaces se confon-
dent avec leur centre de pression pour différentes vitesses et ainsi faire le lien entre les dé-

formations et la vitesse en vol.

Figure 2.2 Test statique inversé du Bristol Coanda en 1912
Tirée de Their Flying Machines (1914)
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La méthode Langley fut par la suite développée au centre de test Américain McCook Field
de maniére plus sécurisée en appliquant les sacs de sable de poids connus a partir
d’échafaudages et 1’idée de créer des infrastructures adéquates naquit (voir Figure 2.3). Cette
méthode de chargement s’est par la suite étendue a d’autres composants testés individuelle-
ment, tels que le fuselage et ’empennage. Elle permettait déja de reproduire des chargements
dans des conditions normales et anormales de vol et de corriger les faiblesses structurelles.

Le premier banc fut érigé en 1935 au centre McCook Field avec des poutres en acier issues
de I’industrie ferroviaire, fixées sur des dalles en bétons avec des inserts afin de reprendre les
efforts de réactions. En effet, ce fut plus facile de créer un ensemble ancré dans le béton plu-
tot qu’une installation autonome. Les conditions de test sont restées identiques par la suite

jusque dans les années 1950.

iy

Figure 2.3 Chargement statique des ailes du Lockheed Veen 1929
Tirée de The Huntington (2015)
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C’est entre 1930 et 1940, apres le succes des freres Wright, que I’idée de suspendre I’avion
par ses ailes s’imposa. La structure de 1’avion était supportée par des vérins mécaniques a
cliquets du domaine ferroviaire. Il était ensuite suspendu par ses ailes flexibles avec un angle
précis afin d’en fixer un ratio portance/trainée. Pour le suspendre, des sacs de sable de cinq,
dix ou vingt-cinq livres étaient répartis sur des barres en plomb, qui elles-mémes étaient re-
liées au fuselage et aux ailes par des systémes de poulies et de tendeurs. Le chargement in-
crémental se faisait alors grace aux vérins a cliquets qui s’abaissaient jusqu’a ce que 1’avion
soit entierement suspendu par les ailes (voir Figure 2.4), les sacs de sable faisant contrepoids.
Une fois a I’équilibre, des sacs de lest, plus lourds, étaient attachés pour intensifier le char-

gement jusqu’a la charge ultime.

Figure 2.4 B-36 eourné avant les tests statiques du fuselage e s ails en 1948
Tirée de Boggs et al.,(1979, p.115)

Progressivement, les vérins a cliquets furent remplacés par des vérins hydrauliques plus puis-

sants pour soutenir de plus gros avions. En 1943, les premiers équipements de chargement
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hydrauliques étaient composés de vérins munis de réservoirs d’huile issus des trains
d’atterrissages d’avions obsolétes, de valves anti-retour manuelles et de jauges de pression.
Les différentes tailles de vérins permettaient aux ingénieurs d’appliquer de multiples charges
a partir d’une pression commune et faire des économies en utilisant qu’une seule valve.

A la fin des années 1940, la méthode de chargement par palonniers (whiffletree) émergea
(voir Figure 2.5). 1l s’agit d’un systéme qui raccorde par 1’intermédiaire de barres métal-
liques, plusieurs cables de traction, de maniere arborescente jusqu’a 1’obtention d’un unique
point d’accroche ou est appliqué le chargement. Ses caractéristiques sont mises en avant a la
section 2.3.1.3 qui présente les équipements de tests actuels. Des sacs de lest étaient généra-

lement utilisés en suppléments des palonniers (Voir Figure 2.7).

Figure 2.5 Exemple de palonniers
Tirée de Boeing (1995)

En 1952, les tests devinrent instrumentés de maniére a enregistrer les déformations perma-
nentes ainsi que les effets de flambage sur la peau et les longerons. Les tests consistaient a
charger selon la suite incrémentale suivante : 20, 40, 60, 67, 80, 90, 95, 100 pourcent de la
charge ultime. A 67%, les testeurs déchargeaient le composant pour vérifier I’absence de

déformations permanentes a la limite du domaine élastique.
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A cette époque, plusieurs problémes devaient étre résolus, les tests étaient chronophages, les
méthodes de prédiction des défaillances n’étaient pas suffisamment abouties pour avoir une
utilité, les calculs de déflections se faisaient manuellement pendant que la structure était sous
charge. Les études ont alors ralenti jusqu’a I’arrivée des unités informatiques en 1973. Au
cours de ces années, les jauges de déformations figuraient parmi les meilleures méthodes
d’analyses. Elles permettaient de comparer les contraintes expérimentales avec les con-
traintes calculées et donc de prédire pendant les tests, I’'impact du prochain incrément de
charge sur I’état de contrainte. Mettre les jauges a zéro, a toujours €té¢ un probléme a cause du
poids morts des ailes et des structures qui ne doit pas influencer I’état de contraintes. Habi-
tuellement il fut nécessaire de réaliser le zéro a 20% de la charge ultime. Dans la majorité des
tests, le poids de la structure était soit soustraite soit additionnée au premier incrément de

charge, dépendamment de la configuration du chargement.

2.2 Normes de certification structurales des ailes en matiére de tests

De nos jours, les constructeurs sont dans 1’obligation de démontrer que leurs avions sont con-
formes aux exigences réglementaires aupres des organisations de certification telles que
I’EASA (European Aviation Safety Agency) dans le cas d’une certification européenne et la
FAA (Fédéral Aviation Administration) dans le cas d’une certification américaine. Pour cela
le constructeur doit démontrer la conformité de son produit sur les points suivant : structure,
moteurs, systémes de commandes, systémes ¢électriques et mécaniques, la qualité et la per-
formance de vol. Les normes a remplir pour un avion de la catégorie transport sont réperto-
riées dans le rapport CS-25 pour ’EASA et dans le rapport JAR-25 (Joint Aviation Requi-
rements) des avions civils pour la FAA. Le ministére des transports canadien propose sur son
site web (Transport Canada) un réglement de 1’aviation canadienne (RAC) qui n’est que la
version traduite en frangais de la JAR-25 de la FAA. Dans notre cas nous préciserons les
requis de la norme américaine (FAA, 1989) qui orientent les essais en structure. En effet, les
normes et la complexité des assemblages aéronautiques sont les principales raisons qui pous-

sent les constructeurs a faire des tests en statique en addition des simulations numériques.
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2.2.1 Généralité sur les structures

Afin de repréciser les termes, la charge limite correspond a la charge maximale que 1’avion
aura a rencontrer au cours de son cycle de vie, elle n’est pas censée étre dépassée au cours
des opérations de vol. La charge ultime correspond a la charge a partir de laquelle il y a rup-

ture du matériau.

La norme sur les facteurs de sécurités, JAR 25.303 ou RAC 525.303, indique que sauf indi-
cation contraire, un facteur de sécurit¢ de 1,5 doit étre appliqué aux charges limites pres-
crites. Ces charges sont considérées comme des charges externes sur la structure (FAA,

1989). Dans notre cas de test, la charge limite est de +1.67g.

La norme sur la résistance et les déformations, JAR 25.305 ou RAC 525.305, stipule que la
structure doit étre capable de supporter la charge limite sans déformation permanente. Dans
le cas ou la charge dépasserait la charge limite, les déformations engendrées ne doivent pas
contraindre le déroulement sécuritaire des opérations. La structure doit étre capable de sup-
porter le chargement ultime sans défaillance sur un minimum de 3 secondes, seul le test dy-
namique en est exempté. Les tests statiques doivent prouver que la déflection ultime et les
déformations ultimes sont atteintes uniquement lors du cas de charge ultime. Lorsque les
méthodes analytiques sont utilisées pour prouver la conformité de la structure par rapport aux
requis face au chargement ultime, il doit étre démontré que les effets des déformations ne
sont pas significatifs, qu’ils sont intégralement pris en compte lors des analyses, que les mé-
thodes et hypothéses utilisées sont suffisantes pour couvrir les effets de ces déformations. La
vitesse d’application de la charge dans les conditions d’utilisation doit également &tre prise

en compte car elle peut engendrer des contraintes transitoires plus élevées (FAA, 1989).

I1 faut rappeler que les tests présentés dans le cadre de ce mémoire n’ont pas pour objectifs
de valider les normes de certification de 1’avion puisque la charge introduite +1g ne dépasse-
ra ni la charge limite +1,67¢g ni la charge ultime +2,5g. Ce test a uniquement pour but de va-

lider un régime de charge particulier. De plus, comme expliqué précédemment, pour réaliser



23

un test de certification, il faudrait connaitre la vitesse d’application de la charge qui pourrait
engendrée des contraintes plus ¢levées mais BA ne nous a spécifié aucune information a ce

sujet.

2.2.2 Evaluation de la fatigue

La norme sur I’évaluation en fatigue de la structure et de la tolérance aux dommages, JAR
25.571 (ou RAC 525.571), stipule, d’une maniére générale, qu’a travers 1’évaluation de la
résistance, la conception détaillée et la fabrication, que des défaillances catastrophiques dues
a la fatigue, la corrosion ou des dommages accidentels seront évitées a travers la vie opéra-
tionnelle de I’avion. Parmi les composants de 1’avion touchés par cette norme, nous retrou-
vons évidemment les ailes et le fuselage.

L’évaluation des composants doit inclure, le spectre type du chargement dans les conditions
de température et d’humidité attendues en service, 1’identification des défaillances qui pour-
raient engendrées des défaillances catastrophiques et des analyses des composants supportées
par des tests. Le composant doit étre capable de répéter des charges de magnitude variable
auquel il peut s’attendre au cours de sa vie opérationnelle sans détecter de défaillance (FAA,

1989).

23 Application d’un chargement statique sur une aile d’avion

Les équipements et les moyens associé€s pour étudier le comportement des ailes ont évolué
depuis le début du XX*™ siécle. Cette partie de la revue fait le point sur les méthodes et les
types de bancs actuels qui permettent de réaliser des tests statiques et de fatigue sur les aéro-
nefs. Les essais concernant les gros porteurs tels que 1’Airbus A 380 ou le Boeing 747-
Dreamliner seront également traités. La gestion du poids mort de ’aile sera exposée ainsi que

les moyens actuels pour gérer et controler 1’application de la charge.
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2.3.1 Equipements de tests

Plusieurs types d’équipements sont disponibles de nos jours, leur choix d’utilisation dépend
de la nature des tests. Il faut savoir s’il s’agit de tests statiques purs ou de fatigue, en tension

et/ou en compression ainsi que la quantité et le niveau de précision des données a recueillir.

2.3.1.1 Les sacs de sable

La méthode de chargement de Langley avec des sacs de sable est la plus ancienne mais tou-
jours d’actualité. Elle est généralement utilisée pour sa facilité et sa rapidité de mise en
ceuvre. En effet, il suffit de disposer d’un lieu pouvant accueillir I’envergure de 1’avion. Au-
cune structure extérieure n’est a concevoir mise a part la piece de jointure qui permet de si-
muler I’implantation des deux ailes sur le fuselage dans le cas d’un test symétrique. Le char-
gement se fait trés progressivement grace a des sacs de poids connus et peut étre complété a
I’aide de sacs de lest. Cette méthode est plus généralement utilisée en vue de tester des

avions ultralégers, de tourismes ou de voltiges (voir Figure 2.6).

Figure 2.6 Test statique avec sacs de sable
Tirée de Terrafugia (2011)
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Les inconvénients de cette méthode sont néanmoins multiples. L’accessibilité a 1’aile pendant
le test est limité. Le test n’est pas contrdlé aussi précisément qu’avec un systéme de vérins ou
de cables. A 1’époque, il fallait généralement retourner les ailes ou méme I’avion dans un cas
de test a pleine échelle afin de considérer le poids comme le premier incrément de charge.
Cette méthode permet uniquement de vérifier rapidement la tenue de 1’aile a un chargement

donné, ainsi que de déterminer approximativement la limite de la charge ultime.

2.3.1.2 Les sacs de lest

Me¢éthode tres proche de celle de Langley a la différence que les sacs sont suspendus a 1’aile
par des attaches fixées sur I’extrados. Tres efficace pour tester des voilures monoblocs
comme celle de I’aéronef Aurora Orion de I’armée américaine. Elle est également trés fré-
quemment utilisée pour tester les longerons avant ou arriere de grandes envergures indépen-
damment de D’aile. Ils sont aussi utilisés pour les tests a pleine échelle des gros avions civils

comme le montre la Figure 2.7.

7 Figure 2.7 st pleie échelle du Boeing 747-Dreamliner a ’ultimate +2.5¢g
Tirée de Boeing (2010)
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Les sacs de lest, en orange sur la photographie, sont suspendus par un systéme de cables et de
poulies aux palonniers attachés sur ’aile. Les sacs ont été remplacés par des poids métal-
liques mais le principe reste le méme. L’essai correspond a un test pleine échelle de certifica-
tion a la tenue a la charge ultime de +2.5g pour les avions civils. Sur la photographie, les

ailes ont atteintes une fleche maximale de 7,62 m en bout d’aile selon Boeing.

Des tests similaires a moindre échelle ont déja été réalisés a I’ETS par Jean Sébastien Ratelle
en 2012 sur un caisson de voilure entierement fabriqué en composite comme le montre la
Figure 2.8. Il souhaitait valider un mode¢le élément finis grace a des tests expérimentaux en

¢évaluant la fleche en bout d’aile.

Figure 2.8 Chargement statique avec sacs de lest
Tirée de Ratelle (2012, p.150)

2.3.1.3 Les Palonniers

Comme mentionné précédemment dans la revue, la méthode de chargement par palonniers a
fait son apparition dans les années 1940. Depuis, son utilisation s’est démocratisée et sa con-
ception s’est modernisée (voir Figure 2.9). Un palonnier discrétise mécaniquement une dis-

tribution de charge en multipliant les points d’accroches sur le spécimen de test.
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Figure 2.9 Montage typique d’un essai statique en tension
Tirée de la Force Aérienne Brésilienne (2012)

Tous ces points sont reliés entre eux par un jeu de poutres et de cables qui servent de bras de
levier pour recréer les moments de flexion interne. Ces cédbles sont généralement reliés a un
cable principal qui est activé grace a un vérin hydraulique par le biais d’une poulie. Plus les
points d’attaches sont nombreux, plus la précision du chargement interne s’accroit.
L’arborescence du palonnier permet donc d’appliquer une multitude de moments sur 1’aile
par I’intermédiaire d’une pression commune, ce qui permet de s’affranchir de I’utilisation de
plusieurs vérins et donc de gérer plusieurs pressions. Pendant des années, cette technologie a
permis de réduire les colits des essais par 1’utilisation de seulement deux vérins, un pour
chaque aile. Ses avantages sont connus pour sa fiabilité par rapport a son colit de mise en
ceuvre et sa capacité a supporter de grand débattement d’aile comme le montre la Figure

2.10.
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Tirée de I’Université de Munich (2011)

Un palonnier utilisant des cables et des poulies est typiquement un montage d’essai statique
en tension. Les systémes cables/poulies sont inadéquats pour les essais de fatigue.

Smith a utilisé un palonnier pour réaliser les tests statiques d’un avion ultraléger en 1988
(voir Figure 2.11). Il reliait la cage du fuselage au sol par I’intermédiaire d’un vérin hydrau-

lique d’une capacité de 44,5 KN et actionné par une pompe a main.

(OUTBODARD)
\_WING

X(FORWARD) ELASTIC AXIS

Figure 2.11 Palonnier supérieur
Adaptée de Smith et al., (2008, p.39)



29

Concernant la fatigue, ce sont des sabots en acier rattachés directement aux vérins qui sont
utilisés comme le montre la Figure 2.12. L’aile travail positivement et négativement tout en
¢tant accroché que d’un seul c6té de 1’aile. La photographie montre deux positions extrémes

de ’aile pendant un essai.

Tirée ’IABG (2005)

2.3.1.4 Les ailes encastrées

Clarke et al., ont évalué en 2005 la résistance aux chocs a faible vitesse d’un caisson de voi-
lure en matériau composite. Bien qu’il ne s’agisse ni d’un test statique ni d’un test de fatigue,
il est intéressant de voir I’équipement nécessaire a la réalisation d’un encastrement de 1’aile
au niveau de ’emplanture. L utilisation de sabots a permis de fixer 1’aile sur une extension

reposant sur deux appuis (voir Figure 2.13).
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Sabots

Encastrement

Figure 2.13 Encastrement d’un caisson de voilure sur un support métallique
Adaptée de Clarke et al., (2005, p.6)

Jegley et al., avaient déja réalisé un encastrement en 1997, leur but était de qualifier la résis-
tance d’une voilure en composite sous une charge statique. Pour cela, une extension métal-
lique triangulaire a été congue pour accueillir le vérin, I’emplanture étant encastrée dans une
structure métallique (voir Figure 2.14). Deux trépieds ont aidés a maintenir le poids de 1’aile

de maniére a réaliser le zéro des jauges de déformations et autres capteurs de déplacements.
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| Figure 2 14 Caiééon de .V(I)Iiil.lre- encastré po un test statique
Adaptée de Jegley et al., (1997 p.29-30)
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2.3.2 Poids mort et charges discrétes

Lors des essais a pleine échelle, toutes les parties qui composent ’aile ne sont pas présentes
pour des questions de cotts et d’échéanciers. Les ¢léments des dispositifs hypersustentateurs
tels que les becs de sécurité (slats), les volets (flaps) mais aussi les nacelles des moteurs, la

penne, les trains d’atterrissages, comme le montre la Figure 2.15 sont absents.
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1. La penne
. Aileron basse vitesse
. Aileron haute vitesse

. Rails de glissement des volets

2
3
4
5. Bec de bord d’attaque de type Kriiger
6. Becs de bord d’attaque de type slats

7. Volets intérieurs de type Fowler

8. Volets extérieurs de type Fowler

9. Spoiler (destructeur de portance et aérofrein)

10. Spoiler

Figure 2.15 Ailes avec ses surfaces de controles
Adaptée de Wikimédia Commons (2006)

Ces charges discrétes ne sont évidemment pas oubliées et sont introduites dans le chargement
grace a des mannequins en acier (dummies) fixés sur le caisson de voilure. Ce sont les pieces
en orange sur la Figure 2.16. Ces mannequins permettent de simuler les efforts au niveau des
interfaces suivantes : aile/nacelles des moteurs ; aile/becs ; aile/volets ; aile/penne ; aile/trains
d’atterrissage. IIs sont ensuite chargés par des vérins pour transmettre 1’effort a I’aile. On les
retrouve pour les deux types d’essais, que ce soit de fatigue ou en statique. Il faut souligner
que I’on distingue trés bien sur cette méme photographie les marqueurs ou viennent se fixer
les palonniers. Le poids mort de ’aile est géré par les vérins. En effet, avant chaque montée

de charge, des pré-efforts sont appliqués sur I’aile pour compenser son poids.
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Mannequins
(Dummies)

4

Fixation des
palonniers

Figure 2.16 Essai a pleine échelle de I’A380 pendant son montage sur le banc d’essai
Adaptée de IABG (2005)

Clarence et al., avaient utilisés des méthodes de chargement similaires pour tester en fatigue
un bombardier de 1’US air force, le KC-135. Six vérins hydrauliques pour chacune des deux
ailes leur ont permis de recréer son comportement en vol, en incluant également les charges
des ¢éléments non structuraux. Les rosettes et jauges axiales collées sur les zones potentielles
de fortes contraintes ont été utilisées pour stopper le chargement en cas de détection d’une
anomalie. Des vérins pneumatiques ont permis de décharger complétement les cellules de
charge afin d’obtenir un zéro de référence pour la lecture avant le début des opérations.

Les charges discrétes de 1’aile adaptative du projet ont déja été comptabilisées dans le char-

gement transmis par BA.

2.3.3 Gestion et controéle de la charge

Le test de fatigue implique une répétition d’un cycle de charge alors que 1’essai statique
suggere une seule répétition a un niveau de charge plus élevé, notamment a la charge ultime.
Dans les deux cas, les moyens de monitorer les tests sont semblables et sont réalisés par

I’utilisation de jauges de déformations et autres capteurs de déplacements depuis les années
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soixante. Pour les avions actuels de ligne de type A320 ce sont quelques 3600 jauges de dé-
formations, contre 7000 pour 1’A380 qui furent nécessaires pour monitorer les tests de fa-
tigue ainsi qu’un minimum de 80 capteurs de déplacements. Le but étant de détecter le plus
tot possible un dommage naissant. En effet, une zone de turbulence peut induire des débatte-
ments de plus de 4 métre en bout d’aile. En plus des turbulences, les vérins peuvent repro-
duire le décollage, I’atterrissage, toutes les étapes du vol mais aussi les événements alterna-
tifs comme les manceuvres en vol, les turbulences, les rafales de vent horizontales et verti-
cales qui causent de grandes contraintes dans la structure.

Selon I’expertise de 1’entreprise Hanchen qui fabrique les vérins utilisés pour la fatigue, un
airbus effectue en moyenne, au cours de sa vie, 35 000 vols sur une période comprise entre
25 et 30 ans. Pour un essai de fatigue, les vérins sont capables de reproduire ce cycle de vie
sur une période de 18 mois a peine. Afin de rendre les mouvements de 1’aile réalistes, les
vérins hydrauliques sont contrdlés grace a des valves a ouverture proportionnelle. Les vérins
sont actionnés simultanément et sont trés précis sur les déplacements, qu’ils soient lents ou
rapides. En ordre d’idée, la vitesse maximale peut atteindre 0,6 m/s avec une erreur maxi-
male sur le chargement inférieur a trois pourcent. Au cours du processus, les ailes peuvent
monter a plus de 3 métres et descendre en dessous de 1,2 métre par rapport a leur position
zéro. Les charges appliquées sont comparées en temps réel aux charges induites grace a des
cellules qui enregistrent en permanence 1’effort des vérins. Elles sont placées en série entre le
spécimen de test et les actionneurs hydrauliques.

Cette comparaison entre les données d’entrées et de sorties était déja d’actualité dans les es-
sais de fatigue de Clarence et al., en 1963, comme le montre le systéme électrohydraulique
automatisé de la Figure 2.17. Effectivement, la plus grande difficulté des essais de fatigue est
d’éviter les surcharges et d’assurer une application des charges en phase et en séquences sur
I’envergure de ’aile. Pour cela, un retour d’information est nécessaire, le signal d’entrée qui
contient le spectre de chargement est comparé au signal de sortie de la cellule de charge. Le
signal d’erreur résultant est alors amplifié et envoy¢ en tant que commande d’entrée aux ¢lec-
tro-servovalves qui sont reliées aux vérins. Cette correction du signal en bouclage continue
permet notamment de gérer la non-linéarité des déformations du spécimen de test. Les cel-

lules de charges qu’ils utilisaient étaient composées de deux ponts complets indépendants.
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Figure 2.17 Schéma d’un systéme ¢€lectrohydraulique
Adaptée de Clarence et al., (1963, p.169)

En 1988, Smith a utilisé¢ un équipement plus rudimentaire que Clarence en 1963 avec seule-
ment une pompe a main pour actionner le palonnier, la Figure 2.18 nous présente le schéma
hydraulique de fonctionnement. Une valve manuelle a quatre branches avait été utilisée pour

gérer le fluide.
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Figure 2.18 Systéme hydraulique manuel
Adaptée de Smith (1988, p.40)
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24 Approche pour dimensionner un banc d’essai statique

Ramly et al., ont également réalisé des tests en statique pour une aile de Cesna quatre places.
Leurs travaux présentent une méthodologie orientée cette fois-ci sur la conception de
I’équipement. Leur banc doit pouvoir résister aux charges limites et ultimes sans se déformer.
Pour cela, un facteur de sécurité de 2,5 a ét¢ considéré pour les calculs structuraux. Ils ont
¢galement construit un model ¢léments finis a des fins de validation et de comparaison avec
le banc expérimental. Le matériau choisit pour réaliser les calculs est un acier commercial
américain mi-dur, le A-36. La Figure 2.19 montre la premiere étape de conception 3D. L’aile
est boulonnée sur la plaque qui reprend le moment de flexion. Les trois barres au sol repren-

nent les forces de réaction. La charge est répartie sur toute 1’aile.

5 kN/m

TZIE,‘;SS_'G YYVVIVIVVVVVIVIVIVY

Plaque de boulonnage de I'aile

" |

A

f Reaction Reaction f
16.4 ft Force Force

Figure 2.19 Principe du banc de test de Ramly
Adaptée de Ramly et al.,(2010, p.114)

Apres avoir résolu un bilan des forces du systéme, les charges internes de chaque section
[AB], [AC] et [CB] furent identifiées et multipliées par le coefficient de sécurité. Le segment
[AC] travail en tension et en flexion. Pour concevoir leur structure, une poutre standard de
section rectangulaire a été choisie arbitrairement, puis une optimisation 2D par ¢lément finis

a été réalisée en vue de consolider les flancs et respecter le facteur de sécurité (voir Figure

2.20).
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Figure 2.20 Processus d’optimisation du profil du banc sous Ansys
Adaptée de Ramly et al., (2010, p.115)
2.5 Outils de calculs

Cette partie de la revue présente les outils analytiques utilisés au cours du projet, notamment
pour déterminer les points et axes clés de la géométrie de 1’aile a partir desquels les efforts et
les moments sont calculés et pour dimensionner les éléments du banc comme les poutres

structurelles.

2.5.1 Calcul du centre de cisaillement d’une section par discrétisation

Bazergui et al., expliquent dans leur livre sur la résistance des matériaux que « la répartition
particuliére du flux de cisaillement dans les sections non symétriques engendre un moment
qui peut provoquer la torsion de la poutre, sauf si le plan de chargement passe par un axe
longitudinal qui, dans la section, correspond au point appelé centre de cisaillement ou encore
centre de torsion. Le but est donc de déterminer la position du centre de cisaillement tel que
le moment des flux de cisaillement circulant dans la section soit équilibré par le moment des
efforts tranchants. Il est nécessaire de connaitre les coordonnées de deux centres de cisaille-
ment appartenant a deux sections distinctes de 1’aile pour déterminer 1’axe de torsion du cais-
son de voilure.

La méthode rédigée par Mario Paz et al., en 1975 explique comment déterminer le centre de
cisaillement d’une section ouverte ou fermée d’une mani¢re numérique, c’est-a-dire a 1’aide

d’un programme FORTRAN ou d’une feuille de calcul numérique. Elle sera utilisée dans la
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section 4.1 pour expliquer la provenance des calculs des centres de cisaillement de deux sec-
tions de I’aile.

Le but de la méthode de Paz est de découper une surface géométrique en plusieurs segments
¢lémentaires rectangulaires. Plusieurs repéres sont associés a un segment ¢lémentaire de lon-

gueur L (voir Figure 2.21). Dans notre cas, la surface géométrique sera la section transversale

de P’aile.

g™

X

Figure 2.21 Systémes de coordonnée d’un rectangle élémentaire
Adaptée de Paz et al., (1975, p.117)

Le repere (Y ; X) est le repere global d’une surface géométrique. Le repere (y’o ; X’o) est le
repere local d’un des segments élémentaires de la surface géométrique. Le repére (yO0 ; x0)
est le repére local d’un segment élémentaire paralléle au repere global. Le repere (V ; U) est
le repére des directions principales de la surface géométrique, généralement représenté a son
centroide.

Chacun des segments possédent des propriétés telles que le centroide appelé aussi centre
géométrique, les moments et les produits d’inerties. Ces propriétés peuvent s’étendre a la
surface géométrique par sommation. Le centroide (Yi ; Xi) d’un segment rectangulaire ¢€l¢é-
mentaire est I’intersection de ses deux diagonales. Les variables Li et ti sont respectivement

la longueur et 1’épaisseur d’un segment.



38

Les équations permettant de calculer les propriétés d’une surface géométrique segmentée
sont tirées de ’article de Paz et al.
Les coordonnées (Y,;X,) du centroide de la surface dans le repére global (Y ; X) sont données

par les équations suivantes :

Y XiLiti
> Liti
Y YilLiti
= 2.2
¢ > Liti 22

Ou (Y1, Xi) sont les coordonnées du centroide d’un segment dans le repére global (Y ; X).

Les moments et produits d’inertie d’un segment dans le repere local du segment (y’0 ; x’0)

sont données par :

1
Lo = E[ﬁ (2.3)
1 3
Lo = EL t (2.4)
leOer =0 (2.5)

Les moments et produits d’inertie d’un segment dans son repere local (y0 ; x0), parallele au

repere global (Y ; X) sont données par :

Lo = Iyro(cos a)® + I,1o(sin @)* + 219y, Sin a cos a (2.6)

y'o

Iyo = Ix’O + Iy,o - IXO (2.7)

1
Loyo = Ix0y70(cOS a)? — > Uxro — 110 )(sin o)? (2.8)
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Les moments et produits d’inertie d’une surface segmentée dans le repére (y; x) associé au

centroide de la surface et parallele au repere global (X ; Y) sont données par :

Le= ) L= ) [l + 4% — ¥)?] 2.9)
L=l = ) [y + A0 — X)) (2.10)
Ly = ) Ly = ) eoyos + Ar (% = ¥ (X; = X)) 1)

Les directions principales (V ; U) d’une surface données par 6 et 6 + 90 ° , ainsi que les

moments d’inertie associés sont données par :

21
tan 20; = —=>2— (2.12)
I, — I
I, +1 L, —1
I, == 3 Y42 5 ¥ c0s 20 — I, sin 20 (2.13)
L=l +1,—1I, (2.14)

2.5.1.1 Section ouverte

Le centre de cisaillement est défini comme un point de la section transversale a travers lequel
les forces extérieures doivent étre appliquées pour éviter une torsion supplémentaire non dé-
sirée dans la poutre. Le centre de cisaillement est déterminé comme 1’intersection de deux
axes paralléles aux axes principaux (V ; U) de la section (¢quation 2.12). La condition pour
déterminer ces deux axes est que le moment engendré dans la section par le flux de cisaille-
ment doit étre égale aux composantes du moment de 1’effort tranchant (équation 2.26) paral-

Ieles aux axes principaux (V ; U). Pour déterminer le centre de cisaillement, il est nécessaire



40

de transformer toutes les coordonnées (y ; x) paralleles a la référence (Y ; X) globale dans le
systéme principal de coordonnées (V ; U) au centroide de la surface (Voir Figure 2.21), ainsi

on a les équations :

Uy = x4c0s0 + y,sin0 (2.15)

Vy= —x,sin®+ y,cosO (2.16)
L

xA=Xi—XC+§cose (2.17)
L

Ya =Yi—YC+§sin9 (2.18)

La Figure 2.22 montre une section transversale ouverte segmentée en rectangle. Avec pour
référence les axes principaux (V ; U) au centroide, le flux de cisaillement t a chaque points
de la section est donné par I’équation :

_re

T

(2.19)

e V, composante de I’effort tranchant parallele a un axe principal;

I, principal moment d’inertie de la section transversale respectant la perpendicularité
avec la composante V;

e t, ¢épaisseur d’un segment de la section transversale;

e (Q, premier moment respectant les axes principaux de la section transversale entre les

sections ou T est calculé et I’arréte libre.



41

Y y

2 &]I u
|

&/\

Figure 2.22 Section ouverte dissymétrique
Adaptée de Paz et al., (1975, p.118)
Le premier moment Q peut étre déterminé par :

Q=0Q+0Q, (2.20)

e (y, premier moment du segment complet

e (,, premier moment de la portion du segment ou T doit étre déterminé.

Cette notation peut étre clarifiée avec un exemple. Si nous reprenons la Figure 2.22, le point
P est une référence, la valeur de Q, devrait étre déterminée comme le premier moment du

segment [1,2], et Q, comme le premier moment du segment [3, P].

Figure 2.23 Segment ¢lémentaire
Adaptée de Paz et al.,(1975, p.118)
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Avec I’aide de la Figure 2.23, on peut voir que le premier moment du segment [A, P] est dé-

terminé par :

Q,=Z.t. (VA —Z'SzinB) (2.21)
Et le segment complet [A, B], peut étre déterminé, avec f§ = a — @ par:

Qup = L.t.Vy — Lsinp (2.22)

La force de cisaillement Fi dans un élément AB est obtenue en substituant Q, de 1’équation
(2.21) dans I’équation (2.19) et (2.20), en multipliant par I’aire de 1’¢lément t.d, et en inté-

grant sur le segment on a :

F'—th p vt Ly Zt.sinB_I_ V[L? L3.t.sinB
l—o.r.z—lo(z..Az > 7|17t

+ QoL (2.23)

Les composantes de la force F parallé¢les aux axes principaux (V ; U) sont données par :

F, = Ficosf3 (2.24)

F, = Fisinf3 (2.25)
Le moment M; de la force Fi respectant le centroide de la surface est donné par :
M; = F,v, — F,uy (2.206)
Et le moment total du au flux de cisaillement de la section transversale est alors donné par :
M, = z M, 2.27)

En utilisant maintenant la condition d’équilibre entre le moment extérieur induit par 1’effort

tranchant dans la section et le moment total du flux de cisaillement résistant, on a :
M;+eV =0 (2.28)

M,

D’ou e =
|4

(2.29)

Avec e, une des coordonnées du centre de cisaillement.
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L’équation (2.29) donne une ligne passant par le centre de cisaillement parallele a I'un des
axes principaux (V ; U). En conséquence, la réitération du calcul par rapport a I’autre axe
permet de trouver la deuxiéme ligne paralléle au deuxiéme axe principal. L’intersection des
deux définit le centre de cisaillement. Comme la section de 1’aile est fermée, des équations
supplémentaires interviennent pour ajuster la valeur du flux de cisaillement, tel qu’on le fera

pour I’aile.

2.5.1.2 Section fermée

La détermination du centre de cisaillement d’une section ouverte est basée sur le fait que le
flux de cisaillement est nul a I’endroit des arrétes libres, contrairement a une section fermée
ou il n’est jamais nul en chacun des points. La méthode d’analyse introduit alors une coupure
dans la section fermée pour obtenir une arréte libre sur laquelle le flux de cisaillement appli-
qué est constant. Les inconnues sont déterminées a condition qu'aucune torsion n’ait lieu
dans la section, en d'autres termes, I'angle de torsion ¢ dans la section doit étre nul. Cette

condition donne pour la section une équation du type:

1 q.ds_o 2 30
¢_2AmG t (2.30)
q.ds
Or f —=0 (2.31)

Ay, @ Aire délimitée par le périmetre de la cellule mm?;

q : Flux de cisaillement en N/mm;
e s :coordonnées autour du périmetre;
e t:¢épaisseur de la section mm;

G : Module de cisaillement du ou des matériaux en MPa.
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En appliquant, I’équation (2.31) sur la section, le flux de cisaillement au niveau de la coupure
peut étre calculée.

En résumé, pour une section fermée comme celle du caisson de voilure, la premiére étape est
de calculer les forces de cisaillement Fi dans chaque segment en suivant la procédure géné-
rale des sections ouvertes. La deuxiéme étape est d’introduire une coupure sur le périmetre
de la section ainsi qu’une inconnue de flux de cisaillement ql dans chaque segment.
L’application de 1’équation (2.31) permet de déterminer le flux supplémentaire ql. Les forces
de cisaillement totales dans les ¢léments de la section sont obtenues en additionnant les
forces Fi de la section ouverte et les forces développées par le flux de cisaillement constant
ql. Le centre de cisaillement est alors déterminé en calculant la somme des moments M; des
forces totales et de 1’équation (2.29).

Les équations de (2.1) a (2.31) sont intégralement issues de ’article de Paz et al., (p117-119).

2.5.1.3 Exemple numérique simplifié

La Figure 2.24 est une représentation simplifiée et schématique d’un caisson de voilure ini-
tialement fermé, divisé en 4 segments distincts. En ouvrant la section a ’extrémité de 1’un
des segments choisi aléatoirement, le but est de calculer les forces Fi (i=1 a 4) et le flux de
cisaillement supplémentaire ql1 grace a 1’équation (2.31) incluant le module de cisaillement
G; de chaque segment, sachant que I’extrados est en composite et que les longerons et intra-

dos sont en aluminium.
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Figure 2.24 Caisson divisé en 4 segments

Une fois que les forces F1, F2, F3, F4 sont déterminées grace a 1’équation (2.23) de la section
ouverte, il faut calculer ql a I’aide de I’équation (2.31) de la section fermée. Les épaisseurs
respectives de chaque segment sont t1, t2, t3, t4, et les longueurs associées sont L1, L2, L3,
L4.

L’équation (2.31) nous donne, une fois intégrée :

=0

f‘%ds —0e Fy + F, + K q1-Ly Qi-Lz  qi-ls g Ls
G.t Gcomp tl GAlu t2 GAlu t3 GAlu t4- Gcomp tl GAlu tZ GAlu t3 GAlu t4

AVEC G oy et Gy, les modules respectifs de cisaillement du composite et de I’aluminium.

On déduit de cette équation la valeur du flux supplémentaire ql. Ainsi, on a d’une part les
forces F1, F2, F3, F4 de la section ouverte et d’autre part les forces issues du flux de cisail-
lement constant q1.L1, q1.L2, q1.L3, q1.L4 qui permettent de calculer les moments M; avec
I’équation (2.26) de la section ouverte puis le moment total avec 1’équation (2.27).

L’¢équation (2.29) donne les résultats sur I’emplacement du centre de cisaillement par rapport
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au centroide et a une des directions principales. Cet exercice a été réalisé avec 258 segments
et 216 segments pour deux sections respectives du caisson de voilure de 1’aile (voir section

4.1).

2.5.2 Etude de la flexion combinée 2 la torsion

Les deux études menées dans cette partie traitent de la résistance en flexion combinée a un
moment de torsion. Elles justifient I’origine des calculs analytiques pour des profilés de type
« carré creux» ou de type « laminé en I ». Les équations mises en jeu permettront de compa-
rer puis choisir des types de profilés pour la conception en fonction des cas de chargements.
Ces ¢tudes sont toutes extraites du méme ouvrage, le traité¢ de génie civil de la construction
métallique de I’école polytechnique fédérale de Lausanne, rédigé par Hirt et al., en 1994.

Les principes de bases de la résistance des matériaux sont respectés tels que 1I’hypothése de
Navier-Bernoulli sur les sections planes, le principe des petites déformations devant la di-

mension des corps et les lois liées a 1’isotropie, I’homogénéité et la continuité des matériaux.

2.5.2.1 Tube encastré

La Figure 2.25 représente un profilé encastré d’un c6té et soumis a un effort tranchant désaxé
et vertical de I’autre. Les schémas (a), (b) et (c) représentent la totalité des contraintes pré-

sentes dans le profil d’une maniére générale induites par la charge V.
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Tuabe carré encasiré soumis & un effort désaxé
Point 12 ples contraint

Torsion uniforme Flezion Cisaillement

Figure 2.25 Contraintes internes agissant dans la section d’encastrement d’un tube
Adaptée de Hirt et al., (1994, p.140)

L’¢équation générale de la contrainte de Von Mises qui permet de vérifier la résistance du

profilé est donnée par:

05 = Vo2 +3(t, + )2 < )f—y (2.32)
R

Ou, f est la valeur de la limite €lastique du matériau et yg, la valeur du facteur de résistance.
La contrainte tangentielle 7,, due a la torsion uniforme est constante sur les cotés :

M, V.L

_ M _V.L 233
T o0t 20¢ (2.33)

Ou, test I’épaisseur de la section carrée, (2 est I’aire de la section délimitée par la fibre

moyenne des parois et M, est le moment de torsion.
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La contrainte normale o dans la section due a la flexion est donnée par :
o= -2 (2.34)

Ou, M,, est le moment de flexion, W, est le moment de résistance de la section selon I’axe de

forte inertie.

La contrainte tangentielle Ty due au cisaillement de 1’effort tranchant direct est donnée par :
!
Sy
2 (2.35)
t

V.

L,

TV:

Ou, V est I’effort tranchant, t est 1’épaisseur de la section carrée, S 'y est le moment statique
de la demi-section par rapport a 1’axe de forte inertie y.

Le point de la section le plus contraint se situe a I’angle du profilé dans la section
d’encastrement. En ce point, la contrainte tangentielle Ty est nulle. Les équations (2.33) et
(2.34) nous aident a calculer respectivement la valeur maximale de la contrainte normale o et

la valeur constante de la contrainte de torsion uniforme 7,, en ce point. Ainsion a :

_ Myzmax
Omax = I
y

(2.36)

Ou I, est I’inertie de I’ensemble de la section selon I’axe de forte inertie y et Z,, distance

de la fibre la plus ¢loignée de 1’axe.

La contrainte maximale de Von Mises au point le plus contraint devient :

f;
Ogmax = \/O_max2 +3(1,)* < y_y (2.37)
R

Les équations (2.32) a (2.37) sont toutes issues de I’ouvrage de Hirt (p140-141).
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2.5.2.2 Poutre laminée encastrée

; 3 Poutre laminée encastrée soumise a un effort désaxé
Point le plus contraint

Torsion non uniforme

L

/

/

Il

/l
d

Il

/i

Figure 2.26 Contraintes internes agissant dans la section d’encastrement d’une poutre
Adaptée de Hirt et al., (1994, p.141)

La Figure 2.26 montre les contraintes internes généralement présentes dans un profilé laminé
en « I » dans les mémes conditions de charge et d’encastrement que 1’exemple précédent.
Dans cette configuration, la contrainte de Von Mises est donnée sous une forme générale que

I’on doit adapter selon le point de la section étudié:

%

Yr

05 = (04 +0y) +3(1, + 7oy + Ty)?2 < (2.38)
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Pour calculer ces multiples contraintes, Hirt et al. introduisent dans leurs travaux la notion de

« coordonnées sectorielles normalisées @ », fonction de deux variables, qui est définie par

(voir Figure 2.27) :

w (y,2z) =—yz (2.39)
COORDONNEES SECTORIELLES NORMALISEES @ MOMENT STATIQUE
SECTORIEL Sgo
Dans l'aile Sur I'ensemble de la section
thc?
T .
. AT, &
b
2
— Ll
b
2
EHY e
i 4
m(y.z):—yz=-y.§=—2.4 t?

Figure 2.27 Coordonnées sectorielles normalisées o et
Moments statiques sectoriel S, d’un profilé en I
Tirée de Hirt et al., (1994, p.123)

Le moment statique sectoriel S,, et le moment d’inertie sectoriel I, sont définis de la facon

suivante :
S, = fa)(y,z)dA (mm*) (2.40)
A
I, = f w(y,2)?dA (mm®) (2.41)
A

Dans le cas particulier d’une section de profilé laminé en I, la valeur maximale du moment

statique sectoriel et de I’inertie sectorielle valent respectivement, selon la Figure 2.27 :

1
Swmax = =7-t.b.c? (2.42)

I, ==.t.h%.¢c3 (2.43)
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Les efforts intérieurs sont calculés de la maniére suivante :

e Bi-moment de torsion :

M, (x) = %l(—thx. ch (x. %) + sh(y. %)) (2.44)

e Moment de torsion non uniforme :
X X
T,(x) =T (—thy.sh . 7) + ch(x. 7)) (2.45)

e Moment de torsion uniforme :

X

T,(x) = T (1 + thy.sh(x. 7) — ch(x. %)) (2.46)

e Moment de flexion :
M,(x) =V —x) (2.47)

Ou x est I’abscisse de la poutre, y est le rapport des rigidités de torsion de la barre et 7 est la

résistance a la torsion égale a la somme des moments de torsion uniforme 7,, et non uniforme

’GK
x=1|er (2.48)
w

T,,, soit :

T,(x) = GK¢'(x) (2.49)
To () = (—El,0" (2)) (2.50)
T=T,(x)+T,(x) (2.51)

Ou ¢(x) est I’angle de rotation d’une section située sur I’abscisse x de la poutre. Pour une

barre encastrée on a 1’égalité suivante:

Tl 1 x 1 xy 1 x
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Les contraintes internes sont données d’ une maniére générale par les équations suivantes:

La contrainte normale oy, (flexion) est donnée par :
Oy = 7 (2.53)
e La contrainte normale g, (torsion non uniforme) est donnée par:

Ma)
0,0, 2) =7~ w(.2) (2.54)

e La contrainte tangentielle Ty (effort tranchant) est donnée par :

)5
Ty = "2 (2.55)
l,.d
e La contrainte tangentielle 7, (torsion non uniforme) est donnée par :
T,.S,
=— 2.56
fo t. 1, (2.56)
e Les contraintes tangentielles 7,, (torsion uniforme) est donnée par :
t.T,
T, = K" (2.57)

Ou K est la constante de torsion de la section et 7 1I’épaisseur de la section ou la contrainte est

calculée.
n
1 3
K= 52 ht3, (2.58)
i=1
Ou 4 et ¢ sont les hauteurs et épaisseurs respectives de chaque ¢lément de la section du profi-
1¢ (voir Figure 2.28).

Les équations (2.38) a (2.58) sont toutes issues de I’ouvrage de Hirt et al.,(p.141-144).
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hi

t2
h2 2

13 3

h3
Figure 2.28 Section d’une
poutre W-shape

-+

Le point de la section le plus contraint selon notre cas de chargement, se situe a I’extrémité
de la semelle du profilé (voir Figure 2.26) dans la section d’encastrement. En ce point, seules
les contraintes normales g, de flexion et g,, de torsion non uniforme agissent, soit les équa-
tions (2.53) et (2.54).

Pour tenir compte de cette superposition de contraintes, on déterminera la contrainte maxi-

male de comparaison de Von Mises qui permet de vérifier la résistance du profilé :

fy
Ogmax = \/(UM,max + Gw,max)z = E (2.59)
Avec pour contrainte normale de flexion maximale :
e (2.60)
OMmax = T, .
Wy

Et pour contrainte normale de torsion non uniforme maximale :

M, M, b
Uw,max - I - Wmax = I . _CE
w w

(2.61)






CHAPITRE 3

ETUDE DU PRECONCEPT

Ce chapitre regroupe I’ensemble des informations nécessaires pour piloter la conception du
banc d’essai. La premiere partie relate des critéres et spécifications recueillis a travers une
¢tude rapide du besoin. Le choix des matériaux et des moyens de fabrications, ainsi que les
normes qui orientent ces choix sont mentionnées. La deuxiéme partie présente le déroule-
ment de 1’étude menant au choix de la technique employée pour tester 1’aile, ainsi que les
illustrations des modes de chargements une fois que 1’aile est montée sur le banc. Pour finir
la présentation d’un préconcept de banc permet d’introduire le dimensionnement analytique

de la structure et de proposer une vision globale sur la conception attendue.

3.1 Cahier des charges fonctionnel

Le cahier des charges fonctionnel formule de fagon écrite, le besoin, grace a 1’expression des
contraintes engendrées et des services rendus par 1’objet technologique mise en jeu, en
I’occurrence le banc de test, durant son cycle de vie. Les phases de vie considérées dans notre
cas sont les suivantes: la fabrication, le montage, 1’utilisation.

La conception trouve alors son cadre a travers les spécifications du cahier des charges. Les
critéres des fonctions ont donc été listés et quantifiés afin de prendre des décisions éclairées

et orienter la conception.

3.1.1 Phase d’utilisation du banc

La phase de vie utilisation répertorie un ensemble de cinq intéracteurs (voir Figure 3.1),
quatre fonctions principales et cinq fonctions contraintes (voir Tableau 3.1).

A chacune de ces fonctions sont associés des critéres imposés par BA ou recueillis avant
d’initier une réflexion sur le concept (voir Tableau 3.2 et Tableau 3.3). La liste doit étre la

plus exhaustive possible pour ne rien négliger.
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On peut noter que la colonne intitulée « Niveau » est la quantification ou le qualificatif pré-
cis du critére avec son unité ou son ordre de grandeur. Il est le plus souvent accompagné
d’une « Flexibilité » qui permet de lui donner un ordre d’importance. En effet, FO indique
que le niveau doit étre impérativement respecté. F1, F2, F3 apparaissent comme des paliers
de plus en plus laxistes sur le respect de la valeur du niveau. La colonne « Limite » précise
quant a elle, si le niveau correspondant apparait comme un maximum ou un minimum. Au-

quel cas, si des changements devaient avoir lieu, ils seraient revue a la hausse dans le cas

Fonctions Principales :

Systéme
d’ Acquisition

Fonctions Contraintes :

Aile

Opérateur

Source
d'Energie
BAMNC DE TEST

Environnement Systéme

d'Acquisition

Figure 3.1 Fonctions de la situation de vie « utilisation »

d’un minimum et a la baisse dans le cas d’un maximum.




Tableau 3.1 Expression des fonctions avec les intéracteurs
De la situation de vie « utilisation »

Intéracteurs Fonctions
Opérateur - Aile FP1 | Permettre I'intégration de 1’ Aile par
I’ Opérateur
Source d’Energie - Aile | FP2 | Transmettre 1énergie mécanique de la
Source d’Energie a I’Aile
Systéme d’Acquisition - | FP3 | Permettre au Systéme d’Acquisition de
Aile récupérer les données de I’ Aile et du Banc
Systéme d’Acquisition - | FP4 | Transmettre les données du Systéme
Opérateur d’ Acquisition a I’Opérateur
Aile FC1 | S’adapter a I’ Aile
Opérateur FC2 | S’adapter a I’Opérateur
Systéme d’Acquisition | FC3 | S adapter au Systéme d’Acquisition
Source d’Energie FC4 | $’adapter a la Source d’Energie
Environnement FC5 | S’adapter a I’Environnement du Laboratoire

Tableau 3.2 Critéres issues des fonctions principales de la situation de vie « utilisation »
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Fonction Critére Nivean . Flex | Lim
Masse maximale portée par ndividus (aile ou extension) 0 kg'pers | FI Mlax
g;?r::ﬂln Vintégration de C1m|p]t df magtmumulc avec une clé dynamométrique lﬂ_N.m Fl M?x
I Alle par 'Opérateur Miveau d aﬂ_:!'ssdblll.lt au bam:_ : Facile | Fl M!n
Espace propice au vissage'dévissage de on des extensions £4 mm | F1 hin
Moment de torsion i transmettre entre bes nerures N°1 a N°2 a +1g 13320 N.m | F3 Max
Moment de torsion i tramsmetire entre les nenvures N°2 a N°3 a+lg 5960MNm | F3 Max
Moment de torsion & transmetire entre les nenvures N3 4 N°4 a +lg 3560Nm | F3 Miax
Moment de flexion A transmettre & la nervure N*1 a +1g 23920 N.m | F3 Max
Moment de flevion 4 transmettre & la nervure N°1 4 +lg 16800 Nan | F3 | Max
Moment de flexton & transmettre 4 la nervure N3 4 + ]_E TeOONm | Fi Mlax
Moment de flexion i tr ttre i la nenure N°4 & +1g 5520Nm | F3 Max
Effort de cisaillement a transmettre entre les nervures N°1a N°2 a +lg =13353N | F3 Max
Effort de cisaillement & iransmettre entre les nervures N°2 A N3 a4 +1g -5 G0 W F3 hlnx
Effort de cisaillement & iransmettre entre les nervures N3 A N4 a +1g -5 60l W | F3 Ml
(FP2) or Moment de torsion 4 iransmettre entre bes nervures N°1 A N°2 & +2 50 33300Mm | FO hlax
E’E:'_:T:.::’;: et Moment de torsion & transmetire entre les nervures N°2 A N°3 4+2.58 | 14900 Nm | FO | Max
d"Energie i I'Alle Moment de torsion & transmetire entre les nenvures N°3 4 W4 a +2.5g & 900 M.m | FO Max
Moment de flexion 4 transmettre & la nenvure N°1 a4 +2.5z 59800 Mm | FO Miax
Moment de flexion 4 transmettre & la nervure N*2 & +2.5g A2000Mm | FO hax
Moment de flexion i transmetire 4 la nerure N°3 4 +2.5g 18990 N.m | FO hlax
Moment de flexion i transmettre 4 la nervure N°4 4 +2.5g 13 800 Nm | FO Max
Effort de cisaillement a transmettre entre les nenvures N°1a N2 a4 +2.5g | -33382 N | FO Max
Effort de cisaillement i transmetire entre bes nervures N°2a N°3 a+25g | -21 500N | FO Max
Effort de cisaillement i transmettre entre les nenures N°3 aN"4a+2.5g | -4 000N | FO Miax
Force minimale par be systéme hydraulique pour +1g 1500 DaM | FO Ml
Coefficient de séeurité sur la strscture mentionné par B_A 5 | Fl Bl
Coefficient de séeurité sur be boul mentionné par B.A 5 | F1 hlin
{FFP3) MNombre de canaux d”acquisition pour les jauges du banc 16 F3 Mim
Permetire an Systéme |
A’ Acquisition de récupérer Résistance électrique des jauges de déformations 350 Ohms F3 Max
les données de 1I°Adle et dua i
Banc Nombres de trous de passage du ciblage au niveau de la nervure N¥1 5 | Fo hlax
Mivean de ¢ e de labview Avanecé Fi hin
(FP4) Mémoire minimal disponible pour le stockage des donmé 1 Go | Fi hlin
Tramsmetire les données du Unité de mesure des déformations microstrains | F3
Svatime d" Acquisition i Unité de mesure des comparateurs 0.01 mm | F3 Min
I"Orpératenr Nombre denregistrements des données entre chaque incrément de charge | 3 Fl Min
Mombre d'incréments de charge 20 | F1 Min
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Comme le stipule BA (voir Tableau 3.2), il est impératif de ne jamais dépasser les valeurs a
+2.5g des modes de chargement des deux types de moments et de I’effort tranchant sous

peine de détériorer le spécimen de test (caisson de voilure ou extrados en composite).

Tableau 3.3 Critéres issues des fonctions contraintes de la situation de vie « utilisation »

Fonction Critére Niveau Flex Lim
Nombre de trous de boulonnage sur la nenure N°1 | 16 FO  Max
Nombre de trous de boulonnage sur la nervure N°4 | 12 FO | Max
(FC1) Longueur de la corde au mveau de la nervure N°1 1500 mm FO  Max
5’adapter alAile = Longueur de la corde au niveau de la nervure N°4 1080 mm FO | Max
Epaisseur du profil de 'aile 151,35 mm | F0 | Max
Longueur de 'envergure de 1'aile 1500 mm FO | Max
(FC2) Rédaction d’un protocole expérimental Conseiller F3
S’adapter i Féglage manuel de la course du vérin Obligatoire | FO
POpérateur Force maximale a appliquer sur la pompe 4 main 150N F1 | Max
(FC3) Dhamétre du cablage des capteurs 5 mm F1 | Max
S’adapter au Nombre de ciblage des capteurs pour le bane 10 F1 Max
Systéme INombre de cablage des capteurs pour 1" Aile 16 F1 | Max
d’ Acquisition Longueur du cablage des capteurs 5m F1 | Max
Capacité a reprendre la charge hydraulique 1500 DaN F1 | Min
(1:(:4] : Hauteur du systéme hydraulique 20 mm F1 | Min
gnzt::l:t;rﬁan:gie Endroit ot positionner la pompe 4 main Conseiller F3
Course mummale du systéme hydraulique 50,4 mm F1 | Min
Nature du sol du laboratoire Béton FO
Largeur de I'espace attribué pour le test 2160 mm F1 | Max
Longueur de I'espace attribué pour le test 2890 mm F1 Max
(FC5) Possibilité de poser des ancrages au sol Oui FO
S*adapter a Hauteur de plafond 1728 mm FO | Max
PEnvironnement = Taux d'Humudité seC FO
Température 20°C F1 hin
Almentation électrique Secteur FO
Taux de Poussiére Moven F1
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3.1.2 Phase de fabrication-montage

Parmi les phases de fabrication et de montage, seulement quelques critéres ont été retenus
pour réaliser la conception du banc dans un cadre réaliste et efficace. Parmi ces critéres figu-
rent : les piéces standards, les normes de conception, les matieéres premieres et les moyens de

fabrications.

3.1.2.1 Piéces standards

Dans le cadre de diminution des cofits et de respect du budget, I'utilisation la plus fréquente
de piéces standards permet d’atteindre ces objectifs. Ainsi, il a été¢ décidé en amont du projet
de concevoir le banc avec un maximum de pieces du commerce.

Le dimensionnement analytique réalisé au chapitre 4 est basé sur I’utilisation de poutres et de
profilés standards du domaine de la construction.

La visserie utilisée et les types de filetage associé€s sont eux aussi standards.

Le systeme d’unité impérial a ét¢ utilisé tout au long de la conception pour des raisons de
popularité dans le domaine de la cotation fonctionnelle en Amérique du Nord et ainsi rentrer
dans cette logique d’utilisation, pour la fabrication, de matiéres premieres ayant des épais-
seurs standardisées. Néanmoins, ce mémoire ne présente que les unités en métriques.

Les pieces qui composent le systéme hydraulique sont également issues du commerce, elles

ont été achetées sur le site web d’un grossiste de matériel technique intitulé McMaster.
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3.1.2.2 Normes de conception utilisées

La norme ACNOR G40.21 (Association canadienne de normalisation) renseigne sur les ca-
ractéristiques des aciers a charpente utilisés dans le domaine du génie civil. Ces caractéris-
tiques ont permis de dimensionner les éléments du banc.

Les filetages standards américains utilisés pour I’assemblage du banc sont I’'UNC et I"'UNF
issus de la norme ASME/ANSI B1.1. L’UNC (Unified National Coarse Thread) posséde un
pas grossier et est équivalent a la norme métrique ISO. L’UNF (Unified National Fine
Thread) est son homologue a pas fin. Afin d’assurer une fabrication et un montage optimal,
la mise en plan et le tolérancement des pieces fabriquées ont également été réalisés a I’aide

de la norme nord-américaine ASME Y 14.5 de 2009.

3.1.2.3 Matiéres premieres

L’acier est le matériau de base pour réaliser cette conception. Les critéres de sélections furent
la résistance mécanique et la soudabilité. Nous avons choisie des aciers de type « W » (wel-
ding). Selon la norme ACNOR G40.21, ce sont des aciers soudables destinés a la construc-
tion civile. Ils sont disponibles en six grades de résistance (A, B, C, D, E, F). Ces aciers sont
largement employés pour la construction des ponts et autres charpentes lourdement chargées.
Le grade 44W est recommandé pour la construction normale de batiment lorsque les procé-

dures de soudure sur les chantiers ou a ’atelier sont employées.
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Les aciers suivant ont finalement été retenus pour la conception (voir ANNEXE II) :

e [’ASTM A572 GRS50 est utilisé pour les profilés laminés de la sous-structure du
banc. C’est un acier soudable ayant une limite a la rupture comprise entre 450 MPa
(65 ksi) et 620 MPa (90 ksi) et une limite ¢lastique comprise entre 345 MPa (50 ksi)
et 450 MPa. Dans notre cas la limite ¢élastique était de 345 MPa.

e L[’ASTM A36 est utilisé pour les plaques usinées et les renforts. C’est un acier sou-
dable appelé aussi communément 44W au canada, ayant, dans notre cas, une limite
¢lastique de 375 MPa.

e Le Weldox 100, acier soudable, est utilis¢é comme acier plus résistant, ayant pour li-
mite ¢élastique 690 MPa.

e [’ASTM AS500-13, acier soudable, est utilisé pour les profilés carré, ayant pour li-
mite ¢élastique 485 MPa (70 ksi).

3.1.2.4 Moyens de fabrication

Les technologies de découpe recommandées pour usiner des aciers commerciaux tels que le
44W ou le Weldox 100 sont le laser ou le plasma, dépendamment de 1’épaisseur des plaques.
Ces deux techniques ont ét¢ employées par notre partenaire Lemay Outillage afin de décou-
per les plaques d’aciers. Comme I’aile est obligatoirement vissée au niveau des nervures N°1
et N°4, les faces des plaques d’acier (plaques de boulonnage) en contact avec 1’aile ont été
fraisées afin d’obtenir une bonne planéité et un bon état de surface. Afin d’éviter la corro-
sion, I’intégralité de la structure est peinte, excepté aux interfaces aile/banc. L’analyse des
tolérances de 1’assemblage a été réalisée mais ne sera pas expliquée dans ce mémoire. Les
tolérances dimensionnelles et géométriques sont inscrites sur les plans des pieces (ANNEXE

IX).
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3.2 Etudes des cas de chargement du banc a I’aide du logiciel MDSOLID 4.0

Le logiciel de mécanique MDSolids 4.0 a permis de retrouver la distribution du chargement
interne équivalent a +1g (voir ANNEXE III) en appliquant les efforts et les moments dérivés
locaux du Tableau 1.1 sur une poutre de longueur égale a I’envergure de 1’aile, soit 1500mm.
Le chargement interne +1g équivalent que le banc doit ainsi transmettre a 1’aile est représenté

sur la Figure 3.2.

Effort tranchant equivalent (Fy)en N

——Moment de flexion équivalent (Mx) en N.m

——Moment de torsion équivalent (Mz) en N.m

25000
20000
15000 .
o
10000 — 600
e 5960
SO0
Nervure N1
-5000
-10000
-15000

-20000
" W AR
Envergure delaile en mm

Figure 3.2 Chargement interne équivalent dans ’aile a (+1g)

La suite du chapitre explique le raisonnement employé pour élaborer une technique de
transmission de la charge du vérin a ’aile et pour déterminer I’intensité de la force au vérin a

son point d’application.
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3.2.1 Choix de la technologie

L’objectif est de choisir un principe mécanique simple recréant le plus fidéelement possible le
cas de chargement de la Figure 3.2. Si I’on analyse le graphique, les trois courbes présentent
des paliers bien distincts entre chaque nervure. Un des moyens de reproduire fidélement cette
segmentation est d’utiliser 1’une des trois premicres solutions techniques énoncées a la sec-
tion 2.3.1 de la revue, c’est-a-dire, un chargement par sacs de sable, par sacs de lest ou par
palonniers qui permettent une distribution de charge précise, notamment grace aux choix
d’une multitude de points d’applications des forces. Néanmoins, ces solutions présentent des
forces directement en contact sur I’une des deux peaux du caisson de voilure. Il faut repréci-
ser que ces techniques ne peuvent pas €tre employées dans notre cas a cause des actionneurs
situés dans la voilure qui doivent déformer les peaux pendant le test et ne doivent pas subir
d’actions extérieures locales qui perturberaient leur déplacements. Ainsi, 1’aile peut étre
chargée par le biais d’un seul ou de plusieurs vérins en appliquant les forces sur des exten-
sions vissées a I’endroit des nervures situées aux extrémités (nervure N°1 et nervure N°4).
Cette technique ne nous permet pas de recréer fidelement le chargement interne de 1’aile.
Mais, un compromis sera discuté a la section 3.2.4 pour faire correspondre du mieux possible
le chargement statique induit par le banc au chargement équivalent de I’aile, désiré. Deux
préconcepts de banc d’essai sont nés de I’idée d’utiliser un ou deux vérins et une ou deux

extensions.
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3.2.2 Bornes des modes de chargement

Nous travaillons avec trois modes de chargement : le moment de flexion, le moment de tor-
sion et I’effort tranchant (cisaillement). Ces trois modes sont bornées par un minimum a at-
teindre, le cas a +1g, et un maximum a ne pas dépasser, le cas +2.5¢g, sur chacune des sec-

tions de I’aile (voir Figure 3.3).

IR N NN NENNENNNENNENHSNH®S.]

= s = i - = |
Nervure N°1 Nervure N2 Nervure N3 Mervure N°4

Envergure del'aile en mm

Figure 3.3 Bornes du chargement de 1’aile pour chaque entité

Un chargement statique réussi consiste a faire correspondre du mieux possible les modes
avec la borne inférieure sans toutefois dépasser les valeurs de la borne supérieure. Pour cela
un compromis sera expliqué pour faire correspondre au mieux tous ces modes simultanément

au cas +1g.
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3.2.3 Cas extension — extension

Le préconcept, Figure 3.4, présente ’aile boulonnée sur deux extensions. Deux vérins montés
sur rotules viennent exercés une force de poussée verticale P1 et P2 sur les extensions. Le
banc se retrouve sur deux appuis A et B, avec une liaison pivot d’axe X, fixée sur une glis-
siere d’axe z en A et une liaison rotule en B, aux endroits respectifs des nervures N°1 et N°4
pour permettre aux extensions et a I’aile de se déformer correctement sans blocage hypersta-

tique.

P, Vérin 1

Extension 1

Nervure N°1

F o O Al

Liaisons pivot et glissiére

1000,

Nervure N°4

Vérin 2 P2

Extension 2

Liaison rotule

2500

Figure 3.4 Préconcept n°1 sur deux appuis

En actionnant les deux vérins simultanément avec des intensités différentes, on peut recréer
le moment de flexion et 1’effort tranchant sur chacune des sections du banc. Le moment de
torsion de 1’aile est créé en décalant le vérin P2 dans le plan xy transverse.

Ce concept n’a été retenu par les partenaires du projet pour des raisons de difficultés de con-
ception et de logique dans la réalisation d’un test statique. En effet, il aurait fallu controler

I’action des vérins simultanément avec deux charges différentes, ce qui aurait été onéreux.
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3.24 Cas encastrement — extension

Le préconcept retenu et étudié par la suite est celui de la Figure 3.5. Il présente quant a lui,
une aile vissée dans une plaque en A permettant de réaliser une liaison encastrement au ni-
veau de ’emplanture de 1’aile. Une extension est vissée sur la nervure N°4, sur laquelle un
vérin vient exercer une force de poussée verticale P1 en B. La torsion est toujours obtenue en

décalant le point d’accroche du vérin sur I’extension dans le plan xy transverse.

Vérin P1

Nervure N°1
Nervure N%4

e = = I T oo Extension

A B

0 mm 1500 1792

Figure 3.5 Préconcept n°2 avec une aile encastrée

Il est nécessaire de trouver un compromis entre les distances des deux bras de leviers et
I’intensité du vérin pour que la valeur des modes de chargement a +1g sur chaque section

d’aile soit atteinte avec un seul point d’application de la charge.
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Le point de départ du raisonnement est que 1’effort tranchant est constant sur toute
I’envergure de 1’aile car on ne peut pas intervenir directement sur I’aile, comme expliqué a la
section 3.1.2 pour I’ajuster sur chaque section. Ainsi, si I’on souhaite valider 1’effort tran-
chant a +1g sur I’ensemble des sections de I’aile, il faut obtenir un effort tranchant de -13353

N qui correspond a la section la plus chargée entre les nervures N°1 et N°2 (voir Figure 3.6)

A 425G Aile seule A +1G Aile seule Aile encastrée sur le banc

0 300 600 Q00 1200 15?D 1800
[ [

MNervure N°1 Nervure N°2 Mervure N=3 Mervure N4 Vénn
5000
-10000

-15000

Z,
=
2
e
=
o

20000

anch

25000

35000

40000

Longueur de l'aile + extension en mm

Figure 3.6 Effort tranchant en N traversant le banc
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Une fois cette valeur d’effort tranchant fixée, il faut diviser la valeur de flexion maximale a
+1g, 23920 N.m, par la valeur de I’effort tranchant, -13353 N, afin d’obtenir la longueur to-
tale du banc, soit 1792 mm. Il suffit alors de soustraire I’envergure de ’aile, 1500 mm, a la
longueur du banc, 1792 mm, pour ainsi obtenir la longueur du bras de levier, 292 mm, c’est-
a-dire, la longueur de I’extension a concevoir. On remarque que le moment de flexion est

quasi-linéaire (voir Figure 3.7 et ANNEXE 1V).

sssss A +2 5G Aile Seule A +1G Aile Seule Aile encastrée sur le banc

70000
60000
50000 e, 42000
40000

30000

=)
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e
[
L=
(]
=)
=
T
=]
o
=

20000

10000

0 | -EE-: [ |

Nervure N°1 Nervure N*2 Nervure N°3  Nervure N°4 Veénmn
0 300 600 200 1200 1500 1800
Longueur de l'alle + extension en mm

Figure 3.7 Moment de flexion en N.m traversant le banc
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De la méme manicre que le cas précédent, en décalant le vérin P1 dans le plan xy transverse,
on crée le moment de torsion. La torsion est presque constante sur toute I’envergure de 1’aile
(voir Figure 3.8). Comme la valeur maximale de torsion a +1g est de 13 320 N.m et que la
valeur minimale de torsion a +2.5g est 8900 N.m, alors on sait que I’on ne pourra pas at-
teindre +1g sur la premiére section de I’aile, entre les nervures 1 et 2. Il a donc été décidé de
prendre la valeur minimale a +2.5g de 8900 N.m pour déterminer le bras de levier. Cette va-
leur permet néanmoins de valider trés largement les deux dernicres sections d’aile situées
entre les nervures 2 et 4. La valeur du bras de levier en torsion est issue de la division du
moment de 8900 N.m par I’effort tranchant du vérin de 13353 N. Le décalage par rapport a

I’axe de torsion est finalement de 666,5 mm.

sesss A +2.5G Aile seule A +1G Aile seule Aile encastrée sur le banc
40000

35000

14900
15':”:”:] AR EREEEREEREERESEER
8900

10000

b=
=
a»
E
‘o
o
[—c
L]
s
4+
[
L]
=
=
(]
=

5000

0
Nervure N1 _ Nervure N°2 ~ Nervure N°3  Nervure N4 Verin
0 300 600 900 1200 1500 1800

Longueur delaile + extension en mm

Figure 3.8 Moment de torsion en N.m traversant 1’aile

La légere progression du moment de torsion le long de I’envergure (de 8 900 N.m a 9 500
N.m) est due a un angle faible, inférieure a 2 degré dans le plan YZ, entre I’axe théorique et

I’axe expérimental de torsion du caisson de voilure par lequel passe réellement la torsion.
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L’axe expérimental de torsion passe par le centre de cisaillement de la nervure N°4 et est
perpendiculaire a celle-ci. L’axe de torsion théorique passe par les deux centres de cisaille-
ment des nervures N°1 et N°4 (voir Figure 3.9). Le calcul de cet axe est réalisé a la section
4.1. La raison pour laquelle I’axe théorique n’a pas été¢ choisi comme axe expérimental
trouve sa cause dans la simplicité de la conception en évitant de rajouter des cales inclinés
aux interfaces aile/banc. De plus, ce choix implique une faible augmentation du moment de
torsion qui est recherchée au niveau de I’emplanture, mais la valeur reste néanmoins large-

ment inférieur a +1g avec une erreur de 33% sur celle attendue.

11 faut également vérifier que le poids est significatif devant la charge du vérin pour que 1’on
puisse en tenir compte. Dans le cas ou le poids serait significatif, il faudrait fixer sa valeur.
Effectivement, si le poids change, la force au vérin change et par conséquent le moment de
torsion, le moment de flexion et I’effort tranchant traversant 1’aile changent également. Cette
dépendance crée une boucle de conception qui modifie les diagrammes tant que le poids de
I’extension n’est pas fixé. Pour cette cause, les trois diagrammes de chargement de 1’aile se-

ront mis a jour (voir section 4.5) une fois la conception de 1’extension terminée.
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33 Dimensions et caractéristiques globales du banc

Axe
Principe du banc de Test théorique F
Axe
expénimental
Plaques Plaque de
boulonnage
de renfort g
Vérin
Gj

v ST LTI

de flexion _g

C

=292 mm
‘érin: 14430 N
E
Etéactimls = 1792 mm Ré-El::'[iﬂIl

Figure 3.9 Principe du banc de test

La Figure 3.9 comporte trois vue du schéma de principe du banc d’essai. Les dimensions
globales inscrites doivent impérativement étre respectées pour la conception. La plaque de
boulonnage a I’emplanture permet de visser ’aile sur le banc et de reprendre principalement
le moment de torsion. Les plaques de renfort latérales permettent de reprendre principale-

ment le moment de flexion en compression. Les traits bleus représentent la fibre neutre de
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chacune des poutres qui seront présentes dans la conception. Ce sont des poutres de type
« W » du domaine de la construction. Ces poutres permettent de concevoir une structure et
un encastrement tres rigides pour étre certains que les déformations engendrées dans le banc,
seront tres faibles.

Afin de simplifier les calculs analytiques du chapitre 4 et d’augmenter la rigidit¢ du banc, la
valeur de I’effort tranchant qui sera considérée pour le dimensionnement est de 14 330 N,

soit la plus ¢levée, méme si elle est plus faible dans le reste de I’aile.



CHAPITRE 4

DIMENSIONNEMENT DU CONCEPT

Ce chapitre regroupe I’ensemble des principes et des calculs de la résistance des matériaux
nécessaires au dimensionnement du banc. Parmi les sujets abordés, nous retrouvons, la mé-
thode de détermination de I’axe théorique du moment de torsion de 1’aile, le choix et les cal-
culs de sections des poutres utilisées, les tenues mécaniques des cordons de soudures. Le
systéme hydraulique utilisé, ainsi que la cellule de charge associée sont caractérisés. En der-
nier lieu, la maquette numérique du banc est illustrée avec la dénomination de chaque partie

du banc. Elle regroupe visuellement I’ensemble du travail effectué dans ce chapitre.

4.1 Centre de cisaillement de la section de I’aile

La section 2.5.1 de la revue de littérature explique qu’une section fermée non symétrique
telle que celle du caisson de voilure, peut engendrer un moment de torsion supplémentaire
dans I’aile si le plan de chargement ne passe pas par 1’axe théorique longitudinal de torsion.
L’objectif de cette partie est de déterminer par rapport a la géométrie du caisson de voilure, la
position exacte de 1’axe théorique par rapport a ’axe expérimental de torsion afin d’évaluer
la variation du moment de torsion a I’emplanture.

Les étapes de la méthodologie utilisée pour calculer 1’axe théorique de torsion de 1’aile sont

les suivantes :

e Isoler arbitrairement deux sections de la voilure proches des nervures situées aux ex-
trémités;

e Découper les surfaces projetées des sections en segments rectangulaires;

e Utiliser la méthode numérique de Paz et al. de la section 2.5.1, pour déterminer les
centroides et les centres de cisaillement respectifs de chacune des deux sections. La

droite qui passera par ces deux points sera 1’axe théorique de torsion de 1’aile.
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4.1.1 Choix des sections

Deux sections du caisson de voilure ont été isolées (voir
Figure 4.1). Elles ont été choisies trés proches de ’emplanture et de la nervure 4. Effective-
ment le but de cette sélection est d’obtenir deux contours propres de la forme du caisson et

les plus ¢éloignés I’un de I’autre pour augmenter la précision.

Section a 215 mm
de l'emplanture
Caisson de voilure

Section a 1311 mm
de l'emplanture

Figure 4.1 Deux sections isolées du caisson de voilure

4.1.2 Découpage élémentaire

On obtient finalement deux surfaces projetées, nommées respectivement « section 215 » et
« section 1311 », que 1’on peut désormais découper en segments rectangulaires ¢lémentaires.
Les raidisseurs (stringers) internes de 1’intrados n’ont pas été pris en compte dans la défini-
tion du profil car ils ne participent pas a la rigidité de la section en torsion contrairement aux
jointures peaux-longerons avant et arriere. Ces parties sont donc plus épaisses (entourées sur
la

Figure 4.2). De plus, la languette située en haut a droite de la section appartenant au longeron

avant ne sera pas pris en compte dans la section pour le calcul du centre de cisaillement.
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Jointure Extrados/longeron arriére
Jomture
Intrados/longeron

; o avant
_—— Jointure Intrados/longeron  amiére

Figure 4.2 Surface projetée de la section 215

Les sections 215 et 1311 ont été¢ découpées respectivement en 258 et 216 segments élémen-
taires (voir Figure 4.3). La section 1311 comporte moins de segments ¢lémentaires car son

périmetre est plus court a cause de la forme trapézoidale du caisson.

Figure 4.3 Découpage de la surface en rectangles élémentaires de la section 215

Aucun des segments n’a la méme longueur ou largeur, leur dimension ont été fixés en pre-
nant un écart constant, choisi arbitrairement, entre le bord supérieur du segment et la courbe
du profilé. La structure est donc discontinue puisqu’elle est composée d’un assemblage de
segments disposés en escalier, mais cela ne pose aucun probleme avec la méthode numérique
de Paz qui n’exige pas la continuité. Le centroide d’un segment «i» est déterminé par
I’intersection de ses diagonales. Les coordonnées des centroides de chaque segment ont donc
¢été recueillies par rapport au repére global de calcul (Y ; X) qui est dans notre cas, celui de

I’aile.
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4.1.3 Calculs des propriétés des sections

Parmi les données connues a 1’issue du découpage de la section, nous avons :

e Li: longueur d’un segment;

e ti:¢paisseur d’un segment;

e Xi: abscisses du centroide d’un segment dans le repere global, de I’aile;

¢ Yi: ordonnées du centroide d’un segment dans le repére global, de I’aile.

Grace aux équations de (2.1) a (2.31) et a la méthode de calcul des sections fermées présen-
tées a la section 2.5.1 de la revue de littérature, les propriétés de sections ont été déterminées

a I’aide d’une feuille de calcul Excel. Les résultats des propriétés de section par rapport au

repére global de ’aile sont réunis dans le Tableau 4.1.

Tableau 4.1 Coordonnées des centroides et centres de cisaillement des sections

Centroides des sections
par rapport au repeére
de ’aile

Section 215

Xcg15 = 646,58 mm
Yc215 = 39,4 mm
ch15 =215 mm

Section 1311

Xc1311 = 670,32 mm
YC]311 = 30,35 mm
ZC[3]1 =1311 mm

Centres de cisaillements
par rapport au repere
de ’aile

Section 215

XSC215 = 656,5 mm
YSCZ15 = 46,263 mm
ZSC215 =215 mm

Section 1311

XSC1311 =678,25 mm
YSC1311 :34,81 mm
ZSC]311 =1311 mm

On remarque sur la Figure 4.4 que le centroide et le centre de cisaillement sont presque con-

fondus car le profil est quasi-symétrique.
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Centre de cisaillement —— ___

~—
L

Ty - )
~ Centroide

Figure 4.4 Points de la section 215

Axe de torsion Axe de torsion théorique
experimental

paralléle a Z
Centre de cisaillement
de la section 215

Centre de cisaillement
la section 1311

Ecart entre les deux axes
de direction X au niveau de
'emplanture : 44.94 mm

Angle de 1.7° par
rapport au plan ZY

Centre de cisaillement de la
nervure 4

Figure 4.5 Représentation des axes théorique et expérimentale de torsion

La Figure 4.5 montre ’axe de torsion théorique de 1’aile qui passe par les deux centres de
cisaillement des deux sections, cet axe n’a pas été choisi comme axe expérimental pour la
raison cité a la section 3.2.4.

L’axe expérimental de torsion utilisé ajoute donc un décalage de 44,94mm au bras de levier
initial, ce qui crée une augmentation du moment au niveau de ’emplanture de 600 N.m. Le
moment a ’emplanture a donc une valeur finale de 9 500 N.m. Cette valeur reste néanmoins

inférieure au 13 320 N.m du cas +1 g a atteindre.
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4.2 Poutres structurelles

Cette partie du chapitre met en avant le raisonnement suivi pour choisir les poutres structu-
relles nécessaires a la réalisation du banc. Certaines poutres doivent résister a de la flexion
pure, comme le montre le segment [ED], d’autres doivent résister a de la flexion, combinée a
de la torsion comme le montre le segment [AB] sur la Figure 4.6. L’étude est menée en trois
étapes : s’informer sur la nature des profils disponibles dans I’industrie de construction Nord-

Américaine, identifier leur conditions d’utilisation mécanique, dimensionner les profils choi-

1
D
E

( Torsion Flexion Deéflection

sis avec un coefficient de 5 minimum, requis par BA.

Figure 4.6 Principes mécaniques du banc sans fixation au sol

4.2.1 Choix des profilés

Les profilés en acier sont choisis parmi plusieurs familles de profilés américains (voir Figure

4.7) pour constituer la structure du banc. Leur dénomination est due a leur forme.
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=
—
S—-SHAPE W-SHAPE HP-SHAPE C—-SHAPE M=SHAPE MC—-SHAPE L-SHAPE
WT—SHAPE MT—SHAPE ST-SHAPE P—SHAPE HSS (S50.) HSS (RETC.) PL—SHAPE

Figure 4.7 Profilés du marché nord-américain
Adaptée de McLaughlin et al., (2009,p.11)

La sélection des profilés est réalisée par rapport aux critéres suivant:

e Ladisponibilité des profils standards aupres des aciéristes.
Selon les types et leurs dimensions, les profilés ne sont pas toujours disponibles direc-
tement aupres des fournisseurs d’aciers du Québec. En effet, seuls quelques profilés
dans quelques dimensions sont produits en grande quantité et sont par conséquent
moins chers. Les profilés, sont choisis parmi les plus courants avec 1’aide directe des

fournisseurs d’aciers.

e [’assemblage du banc.
Les poutres doivent étre manipulables, faciles a assembler et désassembler. Il faut
¢galement tenir compte d’un espace pour le passage des outils (diamétre de la téte de
la clé dynamométrique, diametre des douilles...) aux endroits qui comportent des
boulons. Pour cela, les poutres doivent étre assez larges pour optimiser les motifs du

boulonnage et obtenir une bonne stabilité du banc lors du montage/démontage.
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e La soudabilité des poutres.
Le profilé choisi pour la conception de I’extension de 1’aile doit étre soudable entre

deux plaques d’acier.

e S’adapter au motif du boulonnage.
Le profilé¢ de I’extension de I’aile doit avoir des dimensions remplissant un double
role. Apporter la résistance mécanique attendue d’une part. S’adapter au motif du

boulonnage de la nervure N°4 d’autre part.

e Espace suffisant pour insérer le systeme hydraulique.
La hauteur des profilés doit également &tre choisie de maniére a obtenir un espace as-
sez grand pour accueillir le systéme hydraulique. Cette hauteur peut étre obtenue avec

plusieurs niveaux de poutres empilées.

Deux types de profilés répondent aux mieux a tous ces critéres. Ce sont les profilés laminés

W-Shape et les profilés creux de type HSS-Shape, rectangulaire ou carré.

4.2.2 Flexion combinée a la torsion

L’objectif de cette partie est de déterminer le profilé le plus performant en résistance a un
moment de torsion couplé a un moment de flexion. Les deux types de profilés sélectionnés
sont : un tube creux Ass-shape et un profilé¢ laminé w-shape. Pour les caractériser, il suffit de
leur appliquer le méme moment de torsion et de flexion et de calculer les contraintes internes
engendrées dans leur section d’encastrement par les deux phénomeénes. Ces contraintes sont
calculées a I’angle droit de la section. Pour les comparer, les deux profilés du marché doivent
avoir la méme aire de section (méme quantit¢ de maticre). Les applications numériques des
deux exemples suivants sont issues des équations théoriques de la revue de littérature des

parties 2.5.2.1 (tube creux) et 2.5.2.2 (profilé laminé).
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4.2.2.1 Application numérique pour un profilé HSS-Shape

V 14330N

Figure 4.8 Profil HSS-Shape encastré

Soit une poutre en porte-a-faux (voir Figure 4.8) de longueur 1= 292 mm (flexion), constituée
d’un profilé HSS-Shape carré et creux, de dimension 254mm x 254mm x 6.35mm en acier et
de limite ¢élastique 484 MPa. L’aire de la section est de 6290 mm?.

11 faut vérifier cette poutre en sachant qu’elle est sollicitée par une charge verticale V ayant
pour valeur de dimensionnement 14 330N et agissant a I’extrémité libre de la poutre, avec un
bras de levier L= 532,6 mm.

Le moment de torsion extérieur, le moment de flexion et I’effort tranchant valent respective-

ment, a I’encastrement :

M, =V.L=14330.532.6 =7 632 158 Nmm;
M, =V.l=14330.292 = 4184 360 Nmm;
V' =14330N.

Il faut calculer la contrainte équivalente de Von Mises (2.37) qui prend en compte la super-

position des contraintes, pour cela on applique les équations (2.33), (2.36).
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e Les contraintes tangentielles 7, sont dues a la torsion uniforme et constante sur le

contour:

M, 7632158 Nmm 080N/
Y =00t = 2.(247.65mm. 247.65mm).6.35mm 00 N/mm

Les contraintes normales ¢ sont dues a la flexion :

_ My Zygy _ 4184360 Nmm. 127mm _
= 64320273 mmz 2> N/mm

Omax =
[ y

e Soit la contrainte de Von Mises (2.32):

Ogmax =\ Omax’ + 3(1,)2 = /8.252 + 3(9.80)2 = 18,87 N/mm?

Pour cette dimension du tube, la contrainte de Von Mises est 20 fois plus faible que la limite

¢lastique de 484 MPa de I’acier sur cette configuration.

4.2.2.2 Application numérique pour un profilé W-Shape

V=14330 N

Figure 4.9 Profil W-Shape encastré



83

Soit une poutre en porte-a-faux de longueur (Voir Figure 4.9), 1 = 292 mm constituée d’un
profilé laminé W 206.25 mm x 203.71 mm et des épaisseurs de semelles et d’ame respectives
de 12.57 mm x 7.87 mm. La limite ¢lastique de 1’acier de cette poutre est de 345 MPa. L’aire
de sa section est de 6547 mm? soit proche de celle du tube carré précédent.

Il faut vérifier cette poutre, sachant qu’elle est sollicitée par une charge verticale V ayant
pour valeur de dimensionnement 14 330 N et agissant a I’extrémité libre de la poutre, avec
un bras de levier L = 532.60 mm. Calculons la contrainte maximale de VonMises au point se

situant a I’extrémité supérieure droite de la section.

L’équation (2.43) donne I’inertie sectorielle, (2.48) donne le rapport de rigidité de la barre et
(2.58) donne la constante de torsion K, on peut alors calculer numériquement les caractéris-

tiques de la section :

1 1
I, = 3t b?%.c3 = 3 12.75 mm. (193.68 mm)2. (101.9 mm)3 = 0,1687.10?mm®

ek, 8L 10°N/mm?.29915551mm* __
A=t EL, T 27 ™ 1210, 10°N/mm?. 0,1687. 102mmé "

Les efforts intérieurs a I’endroit de la section d’encastrement (x=0) sont calculés, a 1’aide des

équations (2.44) et (2.47) :

e Bi-moment de torsion :

7 632 158 Nmm. 292 mm
0.2415

Tl
M,(x =0) = 7(—th;(.) = (~th(0.2415)) = —2186252099 Nmm?
e Moment de flexion :
M, (x = 0) = V(l — x) = 14330N (292mm — Omm) = 4184360 Nmm

e Effort tranchant :

V =14 330N
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Il faut calculer la contrainte maximale équivalente de Von Mises (2.59) qui prend en compte
la superposition des contraintes, pour cela on applique les équations de (2.60) et (2.61).

e Les contraintes normales 0, max sont dues a la torsion non uniforme :

M,
Ow,max = I
)

193,68mm
2

b) _ —2186252099 Nmm?

M,
. =—2(—c2)= ~101.9
@max =7 ( 2 0,1687.102mm® ( mm

) = 127,88 N/mm?

e Les contraintes normales o), sont dues a la flexion:

M,, 4184360 Nmm 2
= —== = 8,3 N/mm

OMmax = Y= 504151,7 Nmm?

La superposition des contraintes dans la section d’encastrement de la poutre montre dans le
cas particulier que c’est un point situé a D’extrémité de la semelle qui est déterminant.
Comme seules les contraintes normales agissent en ce point, le calcul de la contrainte de

comparaison de Von Mises devient :

Ogmax = \/(gw,max + Opmax)” = \/(127,88N/mm2 + 8,3N/mm?*)? = 136,18 N/mm?

La contrainte de Von Mises est 2,5 fois plus faible que la limite élastique de 345 MPa de
I’acier sur cette configuration.
Discussion

4.2.2.3

Tableau 4.2 Comparaison de la résistance en section des deux profilés

Efforts Intérieurs Contraintes en Profilé Profilé
N/mm? HSS-Shape | W-Shape
Torsion Uniforme Tangentielles 1, 9.8 0
Torsion non Uni- Normales o / 127,88
forme w,max
Flexion Normales O-M,max 8925 8,3
Superpositions Von Mises 0y max 18,87 136,18
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Le Tableau 4.2 affiche les résultats des applications numériques précédentes. A aire égale de
section, la contrainte de Von Mises du profilé ouvert (w-shape) est 5.6 fois plus importante
que pour le profilé fermé creux (hss-shape). Cela est notamment di a la torsion non-uniforme
induite dans le profilé w-shape car c’est une section ouverte. Leur résistance en flexion est
néanmoins €gale. On peut donc conclure que le profilé w-shape n’est pas un choix adéquat
pour reprendre un moment de torsion.

De plus, selon Hirt, pour arriver au méme niveau de contrainte dans la section de
I’encastrement, le profilé Ass-shape doit étre 60% plus petit que celle d’un profilé w-shape.

Ainsi, un gain de poids est réalisé si I’on choisit le profilé Ass-shape pour cette application.

En conclusion, pour la conception de I’extension de I’aile, ¢’est un profilé Ass-shape qui a
donc été sélectionné, pour reprendre la flexion combinée a la torsion. Pour la structure infé-
rieure du banc, les profilés w-shape ont été choisis pour leur résistance en flexion et leur
géométrie, pratique pour 1’assemblage. De plus la torsion présente dans chaque poutre prise

individuellement dans la structure inférieure est faible.

4.2.3 Résistance en section

Cette section traite du dimensionnement analytique du tube carré creux et des poutres lami-
nées structurelles inférieures du banc qui seront employées respectivement pour la concep-

tion de ’extension d’aile et de la structure inférieure du banc.

4.2.3.1 Poutre du bras de levier

Concernant I’extension d’aile, le tube carré a été dimensionné de la méme maniére que
I’application numérique de la partie 4.2.2.1, avec la méme condition d’encastrement. Un

facteur de sécurité minimal de 5 a été pris en compte pour le dimensionnement.
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Nervure N°4

V=14330N

Plague boulonnée

m-'ure N4

=532,6 mm

Le Tableau 4.3 donne en dernicre colonne, la contrainte de superposition des efforts internes
de Von Mises (éq.2.37). Chaque ligne du tableau correspond a une dimension d’un tube
creux. Les profilés subissant des contraintes inférieures a 97 MPa, résultat de la division de la
limite ¢€lastique de 1’acier par le coefficient de sécurité de 5, sont employables pour notre
application. Le profilé qui a finalement été sélectionné a pour dimensions 254 mm x 254 mm

x 6.35 mm car il est le seul a pouvoir étre soudé sur la plaque de boulonnage de la nervure

Figure 4.10 Dimensionnement du bras de levier [AB]

N°4, sans interférer avec le motif des trous de visserie.

Tableau 4.3 Dimensionnement du tube carré HSS-Shape

Moment Moment Longueur Epaisseur Aire Demi- Inertie C]f::::;?:e T(::;Zr::;::e Co;;::li;lte
Torsion Flexion coté Moyenne | Hauteur section Flexion Torsion Von Mises
M, M, L t Q Zpmax I, Omax T, O gmax
N.mm N.mm mm mm mm? mm mm* MPa MPa MPa
7632158 4184360 102 9.53 8550,7 51,0 5076831 42,03 46,83 91.4
7632158 4184360 127 4,78 149377 63.5 5826761 45.6 53,44 103.2
7632158 4184360 127 6.35 14556.4 63.5 7455311 35,64 41,28 79.9
7632158 4184360 127 7,95 141729 63.5 8982483 29,58 33,87 65,7
7632158 4184360 127 9.53 137992 635 10366485 2563 29,02 56,4
7632158 4184360 152 4,78 21673,7 76,0 10178755 31,24 36,83 71,0
7632158 4184360 152 6,35 212139 76.0 13105048 2427 28,33 54,7
7632158 4184360 152 7,95 207504 76.0 15890458 20,01 23,13 44,8
7632158 4184360 152 9,53 202977 76.0 18454862 17,23 19,73 383
7632158 4184360 203 6,35 38671,2 101,5 32226780 13,18 15,54 30,0
7632158 4184360 203 7.95 380445 1015 39394411 10,78 12,62 244
7632158 4184360 203 9,53 374306 1015 46120607 9.21 10,7 20,7
7632158 4184360 203 11,13 36814.1 1015 52587684 8,08 9,31 18,0
7632158 4184360 254 6,35 61330,5 127,0 64340273 8.26 9.8 18,9
7632158 4184360 254 7,95 60540.6 1270 79031300 6,72 7.93 15,3
7632158 4184360 254 9.53 59765.6 127.0 92968927 5.72 6.7 12,9
7632158 4184360 254 11,13 58985.8 127.0 106521343 4,99 5.81 11,2
7632158 4184360 254 12,57 582884 1270 118247887 4,49 5,21 10,1
7632158 4184360 280 7,95 74011,2 140,0 106805291 5,48 6,49 12,5
7632158 4184360 280 9,53 73154,0 140,0 125862915 4,65 547 10,6
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4.2.3.2 Poutres structurales

V=14330 N

- =

Encastrement

Figure 4.11 Dimensionnement d’une poutre latérale du niveau 1 [DE]

Concernant la structure inférieure du banc, le profil a ét¢ dimensionné de maniere a reprendre
un moment de flexion et un effort de cisaillement.

L’axe [DG] est I’axe de pivot en flexion du banc (voir Figure 4.11). Nous avons choisi de
dimensionner les poutres latérales car elles reprennent une partiec du moment de flexion.
L’autre partie étant reprise par la dalle en béton sur lequel le banc est fixé. Les poutres avant
et arriere doivent avoir les mémes dimensions que les poutres latérales pour étre assemblées.

Ces deux derniéres poutres sont beaucoup moins chargées que les poutres latérales.

Les conditions simplificatrices prises en compte permettent de réaliser le calcul dans un cas

de chargement extréme qui sera favorable pour la recherche de rigidité :

e Le chargement est repris en totalité par la poutre latérale droite [DE];
e La poutre est encastrée au point D;
e Le sol n’est pas pris en compte, la poutre est donc suspendue;

e Un coefficient de 5 est pris en compte.

Le Tableau 4.4 donne dans la derniére colonne de la contrainte de flexion maximale calculée

dans la partie supérieure de la semelle (¢quation 2.60). De la méme manicre que précédem-
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ment, chaque ligne correspond a une dimension de profilé¢ laminé de type w-shape. Les profi-
1és subissant des contraintes inférieures a 69 MPa, résultat de la division de la limite élastique
de I’acier par le coefficient de sécurité, sont employables pour notre application. Le profilé
qui a finalement été sélectionné est encadré dans le tableau. Il a été choisi pour la dimension
des semelles qui sont assez larges pour mettre en place aisément un motif de trous de bou-
lonnage pour fixer les poutres avant et arriere a I’aide de corniéres, ainsi que sa hauteur per-

mettant fixer une référence pour choisir les dimensions du vérin hydraulique.

Tableau 4.4 Dimensionnement du profilé laminé W-Shape

7 A Contraint
Moment Hauteur | Largeur | Epaisseur | Epaisseur | Moment on aull ¢
normale
Flexion profile profile semelles ame résistance i
Flexion
My b ¢ t d W}' OMmax
N.mm mm mm mm mm mm3 MPa

27370300 152,15 | 152,15 | 6,60 5,84 195867 | 139,7
27370300| 157,48 | 15291 | 9,27 6,60 216710 | 126,3
27370300| 162,05 | 154,43 | 11,56 8,13 272404 | 100,5
27370300| 203,2 | 203,20 11,05 7,24 493895 55,4
27370300 | 206,25 | 203,71 | 12,57 7,87 504152 54,3
27370300| 209,55 | 204,98 | 14,22 9,14 574838 47,6
27370300| 215,90 | 205,99 | 17,40 10,16 | 702390 39,0
27370300| 222,25 | 208,79 | 20,57 12,95 | 846426 32,3
27370300| 228,60 | 210,31 | 23,75 14,48 | 983707 27.8
27370300| 253,49 | 254 14,22 8,64 881445 31,1
27370300 | 256,29 | 254,76 | 15,62 9.40 970280 | 28,2
27370300| 259,59 | 256,03 | 17,27 10,67 | 1079947 25,3
27370300| 264,16 | 257,30 | 19,56 11,94 | 1228152 223
27370300| 269,24 | 258,83 | 22,10 13,46 | 1396055 19.6
27370300 | 275,34 | 260,60 | 25,15 15,37 | 1601038 17.1
27370300 | 281,94 | 262,64 | 28,45 17,27 | 1825693 15,0
27370300 | 288,54 | 264,67 | 31,75 19,18 | 2056478 13,3




89

4.3 Epaisseur de la plaque de torsion

Il est prévu qu’une plaque d’acier, nommée plaque de torsion, relie le systéme hydraulique a
I’extension d’aile. Pour cela, elle sera soudée sur le profilé Ass-shape creux choisit précé-
demment. Pour la dimensionner, on suppose qu’elle est encastrée et soumise a une force de
14 330N comme le suggere la

Figure 4.12. L’acier choisit pour cette plaque est le Weldox100, acier commercial canadien
ayant pour limite ¢lastique 689,5 MPa, soit une limite de 138 MPa a respecter avec un coeffi-

cient de sécurité de 5.

Plaque de boulonnage N°®

Plaque de torsion

Simplification de I'étude

['4““—- L =508,098 mm —=

v
Al - h = 342,9 mm

B [ b

e,
L~ L =308,098 mm

T/

V=14330N

V=14330N

Figure 4.12 Dimensionnement de la plaque de torsion

Les équations (4.1), (4.2), (4.3) qui suivent sont issues du livre sur la résistance mécanique de
Bazergui (p. 69 a 76).

La contrainte normale de flexion dans la plaque est de :

M.c

7 4.1)

|ax|max >

Ou, c, est la demi-hauteur de la plaque égale a 171,45 mm, M est le moment de flexion et |

est le second moment de la section par rapport a 1’axe neutre z définie par:

bk

- (4.2)

I
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Ou b est I’épaisseur de la plaque, h est la hauteur de la plaque.
On cherche a déterminer 1’épaisseur, b, de la plaque a 1’aide de I’inéquation, sachant que 1’on

connait sa hauteur, h, si I’on injecte (4.2) dans (4.1),on a:
M=V.L=14330N.508,10 mm = 7281073 N. mm

12 ¥ 508,10 mm * 14330 N

> > 539 mm = 0.21
138 MPa * (342,90 mm)? fm n

_ M.c _ 7281073 N.m * 171,45 mm

- = 69 MP
Oxmax = 7] 18109646,6 mm"4 a

Il faut alors vérifier la contrainte de cisaillement présente dans la plaque est inférieure a la
contrainte normale due a la flexion en calculant le flux de cisaillement g,

Gy 3.V 3.14330 N

Taymax = = 5 T 2.342,9mm 5,39mm

= 11,63 MPa (4.3)

La plaque qui a finalement été choisie a pour épaisseur 6 mm d’épaisseur car c’est une di-
mension standard pour les plaques d’acier, soit le double nécessaire. Des tubes de renforts a
I’arriere ont également ét¢ soudés pour prévenir un éventuel flambage de la plaque de torsion
(Voir

Figure 4.13). Ces tubes n’ont pas été dimensionnés au vue de la rigidité¢ déja atteinte, mais

veérifiés dans le FEM.

Vue de face Vue de profil

i D

/

Plaque de torsion o

Figure 4.13 Tubes de renforts carrés sur 1’extension d’aile
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4.4 Tenue mécanique des soudures

Maintenant que nous connaissons les dimensions respectives de la plaque et du tube carré, il
faut dimensionner la taille des cordons de soudures qui permettent de les assembler.
L’ouvrage qui m’a permis de réaliser cet exercice est celui d’André Bazergui et al., sur la
résistance des matériaux. Les équations de (4.4) a (4.14) sont tirées du chapitre sur les joints
structuraux (p.477 a 482). La

Figure 4.14 illustre les lignes des soudures qui doivent étre dimensionnées. Nous remarquons
que la charge est bien évidemment excentrée par rapport au centroide des lignes de soudures
G. La vue de face est orientée selon I’axe des Z de I’aile, en I’occurrence de la nervure N°4 a

la nervure N°1

Vue de Face e Coupe A-A X
Contour a souden/ [ | = =

i Plaque de
o (o] o
o boulonnage N°4
o |J|o o
L] - - -
v Soudure N°1
/ ( sur le contour)
Vue de dessus - = = = =
A A

Soudure N°2

/"/ ( sur le contour)
‘ il 1l - |

Figure 4.14 Cordons de soudures aux interfaces plaques/tube

Pour résoudre les problémes posés par un joint soudé soumis a une charge excentrée, il faut
appliquer la méthode de superposition des efforts internes dus a chacun des modes de char-
gement. La charge de dimensionnement V des deux contours de soudures est excentrée sur

I’axe des X impliquant un moment de torsion et I’axe des Z impliquant un moment de flexion
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(voir Figure 4.15). Ainsi, pour le dimensionnement de la soudure N°1, ces deux moments
seront pris en compte. Pour le dimensionnement de la soudure N°2, seul le moment de tor-
sion sera pris en considération. G est le centroide de la géométrie de la soudure.

Les modes de chargements qui agissent dans la soudure N°1 ont été calculés a partir de la

Figure 4.15 :

e Force de dimensionnement : V= 14 330 N;
e Momentdetorsion: T = M, =e,.V =532,6 mm .14 330N = 7 503 188 N. mm;
e Moment de flexion: M = M, =e,.V = 282,5 mm .14 330N = 4048 225 N. mm.

Vue de lace JMY
=7
“ L=260
D C
: .
ey =-168.3 mm
X & | i L L
ex= 5326 mm | e —_—
V=14330N A - B
Z
Vue de dessus
‘_.
X A
s
» h J
’
282,15 mm - i
ezr= - t{\
1‘6‘3’ 5
Z -
-
-
L
v R~

Figure 4.15 Lignes de soudures soumises a une charge excentrée
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Les seconds moments de section (I, et [,) par rapport aux axes X et Y passant par le cen-

troide G des lignes de soudures peuvent étre calculés a 1’aide de I’équation (4.4). On a ainsi,

par unité de largeur (t) de la soudure :

L, L, 213 2.260%

= = =11717 333 mm3 (4.4)
t 3 3

=X
t

Le second moment polaire, J; des lignes de soudures par rapport au point G et par unité de

mesure est :

I, I, 4.I3
Jo L b 2l 3434666 mm? (4.5)
t t t 3

La charge V engendre une partie du flux de cisaillement qui agit dans la soudure, le flux de

cisaillement dii a V en tous points du cordon est :

|4 14 330N

- =— " —1380N 46
@)o =57 = 7020 mm /mm (4.6)

Le flux de cisaillement dG au moment de torsion T est donné par:

(@) = T.r 4.7)
D1 Je/t '
Ou r est la distance radiale du centroide au point du cordon de soudure considéré.
Si on décompose ce flux selon les axes des x et des y, on obtient :
-y 4.8
@ =17 (48)
T.x
(gy)r = (4.9)

Jo/t
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Le flux de cisaillement di au moment de flexion M :

Le flux de cisaillement résultant est égale a :

(CIZ)M =

M.y
L./t

=[S0+ (So) + (S

Les résultats respectifs des cordons de soudures N°1 et N°2 sont rassemblés respectivement
dans les Tableau 4.5 et Tableau 4.6

(4.10)

4.11)

Points Flux de cisaillement
diala
Direct dii a la torsion flexion résultante total
(qy)Q X y (gx)T (qy)T (q@zM 2.qy q total
(N/mm) (mm) | (mm) (N/mm) (N/mm) (N/mm) (N/mm) (N/mm)
A -13.8 130 -130 -41,6 41,6 -44.9 27,8 67,3
B -13,8| -130| -130 -41,6 -41,6 -44.9 -55.4 82,6
C -13,8| -130 130 41,6 -41,6 44,9 -55.4 82,6
D -13,8 130 130 41,6 41,6 449 27,8 67,3
Tableau 4.5 Flux de cisaillement soudure N°1
Soudure Flux de cisaillement
N°1 Direct dd a la torsion di a la flexion | résultante total
Points | (@)Q | X y (@)T (ay)T (@2M z qy | qtotal
(N/mm) | (mm) | (mm) (N/mm) (N/mm) (N/mm) (N/mm) (N/mm)
A -13.8 130 -130 -41.6 41.6 -44.9 27.8 67.3
B -13.8 -130 -130 -41.6 -41.6 -44.9 -55.4 82.6
C -13.8 -130 130 41.6 -41.6 44.9 -55.4 82.6
D -13.8 130 130 41.6 41.6 44.9 27.8 67.3
Tableau 4.6 Flux de cisaillement soudure N°2
Soudure Flux de cisaillement
Ne2 Direct di a la torsion résultante total
Points (@y)Q X y (@x)T (gy)T Z qy q total
(N/mm) (mm) (mm) (N/mm) (N/mm) (N/mm) (N/mm)
A -13.8 130 -130 -41.6 41.6 27.8 50.1
B -13.8 -130 -130 -41.6 -41.6 -55.4 69.3
C -13.8 -130 130 41.6 -41.6 -55.4 69.3
D -13.8 130 130 41.6 41.6 27.8 50.1
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Comme la soudure N°2 ne subit pas le moment de flexion, les valeurs du flux aux quatre
points sont plus faibles que pour la soudure N°1. Les points B et C sont les plus chargés du
cordon de soudure car ils sont les plus ¢loignés de I’application de la charge.

Maintenant que nous connaissons les valeurs des deux flux de cisaillement dans les cordons

de soudures, il faut déterminer 1’épaisseur minimale de ceux-ci dans les deux cas.

La contrainte qui agit dans un cordon de soudure est donnée par :

q N
T==— (=
t, mm

) (4.12)

Ou t, est la section efficace (gorge) d’une soudure d’angle, de section transversale symé-

trique et dont les cotés de I’angle droit ont une valeur a.

t. = 0.707.a (mm) (4.13)

Le code de la construction exige que pour une soudure d’angle, la valeur de la contrainte de
cisaillement qui agit sur la section efficace de la soudure ne doit pas dépasser 0,35, de la
résistance ultime de 1’¢lectrode. Sachant que S,, a une valeur de 410 MPa, que I’on divise

par un coefficient de sécurité de 5, soit 82 Mpa, on a :

q q o 1
< o —< © < =
1< 0,35, < 0,35, =035, caz 0,707.0,3.S,

t, 0,707.a (4.14)

Ainsi, les dimensions des co6tés, a, des cordons de soudure N°1 et N°2 doivent étre calculés a
partir des flux de cisaillement les plus élevés des quatre points, soit respectivement 82,6

N/mm et 69,3 N/mm. Ainsi les cordons de soudure ont pour dimension respective (équation

4.14):

a; = 4,75 mm

a, = 3,98 mm



96

Les cordons de soudures ont été réalisés avec a; = a, = a = 6 mm.

4.5 Poids mort, boucle de conception et calcul final du chargement

Les trois modes de chargement, soit, le moment de flexion, le moment de torsion et I’effort
tranchant, varient en fonction de 1’intensité du vérin et des bras de levier. Ainsi, 1’évolution
de la conception du banc au cours du projet a engendré des modifications sur ces variables et
par conséquent, sur le chargement interne initial présenté a la section 3.2.4.

Il faut comprendre que la constance de ces variables est liée a la conception finale de
I’extension de 1’aile. Si I’on change sa forme géométrique, sa masse change ainsi que les di-
mensions des deux bras de levier.

Comme nous ne pouvons pas utiliser le poids comme premier incrément de charge car 1’aile
a son intrados tournée vers le sol et qu’aucun systéme de compensation du poids n’est prévu.
Il a ét¢ décidé de compenser le poids en augmentant 1’intensité de la force au vérin en in-
cluant ce gain dans le chargement a +1g.

Une fois que la géométrie de I’extension fut fixée, sa masse le fut également. Ainsi, tous les
modes de chargement ont été mis a jour puisque les trois variables, a savoir I’intensité au
vérin et les deux bras de levier qui dépendent du point d’application de la charge étaient con-
nus.

Les masses linéiques du Tableau 4.7 ont été appliquées sur une poutre (voir ANNEXE V)

pour recalculer I’effort tranchant et le moment de flexion.

Tableau 4.7 Masses suspendues
Aile | Extension

Longueur en mm 1500 292
Masse en kg 50.12 83.91
Masse en N 491.60 | 823.00

Masse linéique en N/mm | 0.33 2.82
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La force au vérin est ajustée a une valeur de 14330 N soit 977 N de plus que le cas de char-
gement « sans prise en compte du poids ». Les modes de chargement définitifs a +1g lors des

essais sont illustrés sur la Figure 4.16, la Figure 4.17, la Figure 4.18.

A +2 5G Aile senle
A +1G Aile senle
Aile encastrée sur le banc avec prise compte du poids
0 300 600 200 200 1500 1800

SELLE Nervure N°2 Nervure N°3 Nervure N°4  Vérin

-5000

-10000

& -15000

-20000

25000

-35000

40000
Longneur del'aile + extension en mm

Figure 4.16 Effort tranchant a +1G avec prise en compte du poids

Nous remarquons que 1’effort tranchant valide toutes les sections de 1’aile sans excéder la
charge ultime (+2,5g). On retrouve une erreur de 2,5% au niveau de I’emplanture, ce qui est

négligeable.
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cesss A 425G Aile Seule
— A +1G Aile Seule

Aile encastrée sur le banc avec prise en compte du poids
70000

60000
S0000
AQ000
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=
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10000

0
Nervure N°1 Nervare N°2 Nervure N°3 Nervure N°4  Vérin
0 300 600 Q00 1200 1500 1800
Longueur de l'alle + extension en mm

Figure 4.17 Moment de flexion a +1G avec prise en compte du poids

Nous remarquons sur la Figure 4.17 que le moment de flexion correspond assez bien au cas
+1g. Nous validons trés bien la section comprise entre les nervures 1 et 2, la dernicre section

est 1égérement en dessous mais I’erreur n’apparait qu’en bout de nervure 4, ce qui est globa-

lement satisfaisant.
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«ssss A +2 5G Aile seule
—— A +1G Aile seule
Aile encastrée sur le banc avec prise compte du poids
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Nervure N°1 Nervure N°2 Nervure N°3 Nervure N°4  Vérin
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Longueur de l'aile + extension en mm

Figure 4.18 Moment de torsion a +1G avec prise en compte du poids

Nous remarquons qu’une baisse globale du moment de torsion a été engendrée alors qu’il
aurait dG augmenter par rapport au cas « sans prise en compte du poids », de la Figure 3.8,
puisque I’intensité de la force au vérin a augmentée. En effet, cela est dii a une nouvelle dis-
tance du bras de levier pour la torsion, soit 532,6 mm. Comme la charge finale a appliquer est
de 14330 N, le moment de torsion engendré au niveau de la nervure 4 est tombé a 7623 N.m.
Cette valeur est néanmoins correcte pour valider le cas +1g entre les nervures N°2 et N°4.

En résumé, le seul cas invalidé par notre étude est le moment de torsion entre I’emplanture et

la nervure N°2 bien inférieure au cas +1g.
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4.6 Enveloppes limites de la visserie

La relation couple de serrage/tension des boulons SAE de grade 8 issue des guides tech-
niques sur les assemblages boulonnées proposent un couple de serrage unitaire des boulons a
122 N.m incluant une lubrification de ceux-ci. La force de préserrage présente dans chaque
boulon serait alors de 64 036 N (voir ANNEXE VI). Cette valeur correspond a 75 % de la

valeur de résistance ultime S,, des boulons de ce grade (voir Tableau 4.8).

Tableau 4.8 Caractéristiques du fabricant de la visserie utilisée pour I’assemblage

Type Série a pas fin UNF
Grade 8
Diamétre nominale en pouce 1/2
Nombre de filet par pouce 20
Aire du boulon A4, en tension 102,58 mm?
Aire effective A, du boulon en cisaillement 95,48 mm?
Résistance limite en tension S, 1034 MPa
Limite ¢élastique minimale S, 896 MPa
Résistance ultime S, 827 MPa
Résistance limite en cisaillement S¢ (portance) 627 MPa
Résistance limite en cisaillement Ss (frottement) 376 MPa

Un joint de type portance, sans force de préserrage, implique que le frottement a I’interface
du joint n’est pas pris en compte. La totalité du chargement est donc repris par les boulons et
non par les membrures. Les contraintes de cisaillements et les contraintes normales présen-
tent dans les boulons ne sont donc pas reliées par un coefficient de frottement. Afin de vali-
der la résistance du joint, les codes de construction canadiens stipulent que I’interaction entre

le cisaillement et la tension doit valider I’inégalité suivante :

2+ X <125
st st (4.15)

Ou o et T sont respectivement les contraintes nominales de tension et de cisaillement dues a

I’application de la charge, et S; et S, les valeurs limites de ces contraintes. L’équation (4.15)

n’exclut toutefois pas la valeur limite respective de chacune des composantes, soit :



101

o
—<1 (4.16)
St
—<1 (4.17)
Ss

Pour un joint de type frottement, la tension qui s’exerce dans les boulons (tension due a la
charge extérieure) a pour effet de réduire la résistance au frottement des membrures assem-
blées, donc de diminuer la résistance du joint. Pour ce type de joint, I’équation caractéristique
prescrite par les codes de construction est de la forme :

g n T < 1
o 5= (4.18)

Ou on établit que la valeur limite (S;); est égale a celle de la contrainte nominale qui s’est

développée dans les boulons lors du préserrage.

Ces équations fixent un cadre de tenue mécanique de la visserie appelé « Enveloppe ». Les
boulons validés sont donc les boulons situés a I’intérieur de cette enveloppe selon le type de
joint choisi (voir Figure 4.19). La tenue de la visserie de ’assemblage est démontrée au cha-
pitre suivant a la section 5.3.4 par analyse de 1’enveloppe limite a partir des contraintes nor-

males et tangentielles issues du modele ¢léments finis.

Enveloppe de contrainte des boulons de grade 8

T 125%st
. equat (4.16)

equat (4.15)

Enveloppe limite
en portance

o, 075%su

Enveloppe limite
en frottement

Contrainte de tension o en MPa

quat (4.17)

Ss (frottement) \\_1,25"‘55
100 200 300 400 500 600 700 800 900

Contrainte de cisaillementrésultante T en MPa

Figure 4.19 Enveloppe limite (boulons de grade 8)
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4.7 Cellule de charge et systémes hydrauliques

Le systeme hydraulique est choisi de maniére a pouvoir appliquer une force de 14 330 N ai-
sément, obtenir une course suffisante pour déformer 1’aile et s’insérer facilement sur le banc
entre la poutre inférieure et I’extension d’aile avec une possibilité de réglage axiale. Les ca-
ractéristiques du vérin et de la cellule de charge sont recueillies dans les ANNEXES VII et

VIIL

Axe de pivot supérieur

Cellule de charge

Entrée du fluide

Axe de pivot inférieur

Support inférieur

Figure 4.20 Cellule de charge et vérin hydraulique

La cellule de charge utilisée peut lire jusqu’a 22,2 kN de charge. Elle est livrée avec un certi-
ficat de calibration qui précise sa sensibilit¢ (3 mV/V) en sortie, ainsi qu’une fourchette de
tension d’alimentation en volt (0,5-12 (DC/AC)). La tension d’alimentation choisie est de
10V (DC), cela représente alors une tension maximale en sortie de 30mV (=3mV/V x
10Vdc). Pour 22,2 kN de charge, on a alors 30 mV en sortie, soit une droite de 1.35 mV/kN.
Comme, la charge appliquée maximale est de 14330N, cela correspond a une tension maxi-
male de sortie de 19.329 mV. Il a été décidé que la charge soit appliquée par pallier de 716.5
N, résultat de la division de la charge totale (14 330N) par 20.
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La pompe hydraulique est munie de deux vitesses. La premiére vitesse délivre un volume de
3,77 cm? de fluide a chaque mouvement de pompage si la pression interne du vérin est infé-
rieure a 1,38 MPa. Cette pression correspond a une force de 2794 N dans le vérin. En suppo-
sant que 1’aile se déforme lin¢airement sous la charge, la pompe est donc en premiere vitesse
jusqu’a 4/20 de la charge maximale. A partir de 5/20, la pression dans le vérin dépasse 1,38
MPa, la pompe passe alors en deuxiéme vitesse et délivre un volume de 0,98 cm? de fluide a
chaque mouvement de pompage. Le contrdle du vérin s’effectuant manuellement, il est donc
recommandé d’attendre que la force soit stabilisée a la valeur désirée avant de procéder aux

prises de mesures. La valve anti-retour incorporée a la pompe permet de stabiliser la charge.

4.8 Magquette 3D

Aprées avoir dimensionné analytiquement, les ¢léments mécaniques du banc, une conception
assistée par ordinateur de celui-ci fut générée sur CATIAVS, de maniére a pouvoir finir le
dimensionnement numériquement de quelques éléments structurels manquant a I’aide du

logiciel ALTAIR HYPERWORKS (voir chapitre 5).

La Figure 4.21 est une vue en perspective du banc d’essai sur laquelle les éléments structu-
raux du banc sont représentés, notamment, la structure inférieure, le module d’encastrement,

I’extension d’aile et le systéme hydraulique.

Module d'encastrement Aile

Extension d'Aile

Figure 4.21 Maquette numérique du banc d’essai
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Autres emplacements pour le
systéme hydraulique

Assemblage par
corniéres

ris soudés

Figure 4.22 Niveau 1 de la structure inférieure

Les poutres qui composent le niveau 1 du banc (Figure 4.22) sont assemblées par des cor-
nic¢res boulonnées. Cet ensemble est également boulonné au sol, sur une dalle en béton grace
a 32 points de fixation. Ce socle rigide permet a la structure d’étre autoporteuse, méme sans
étre ancré dans le béton. Les renforts soudés permettent de rigidifier la structure au niveau
des points de pression, notamment pour les différentes positions d’application de la charge.
En effet, plusieurs emplacements du systéme hydraulique ont été prévus pour d’autres essais

statiques éventuels.

Trous pour visser la

plaque de boulonnage
Poutres du niveau 3 Ne°1
Trous de boulonnage

des cornicres

Poutres du niveau 2

Figure 4.23 Niveau 2 et 3 de la structure inférieure
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Les poutres du niveau 2 ont les mémes dimensions que celles du niveau 1, néanmoins celles
du niveau 3 sont plus larges (voir Figure 4.23) de manicre a accueillir la plaque d’acier sur
laquelle est fixée 1’aile et faciliter également le boulonnage des corniéres. Des renforts sou-
dés ont également été rajoutés de maniere a éviter une flexion de la semelle de la poutre sous

charge.

Plaque de boulonnage N°1

Renfort de torsion

Corniéres de fixation

Figure 4.24 Module d’encastrement

Les ¢léments métalliques qui composent le module d’encastrement (voir Figure 4.24) ont été
dimensionnés a 1’aide du modele ¢léments finis du banc, détaillé au chapitre 5. Les renforts
latéraux permettent de reprendre en partie le moment de flexion. La barre de renfort supé-
rieure permet de rigidifier la structure en torsion en évitant le rapprochement des renforts

latéraux. Les trous de tailles supérieurs servent a faire passer les fils du systéme d’acquisition

de l’aile.
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Plaque de Torsion

Tube anti-flambage

Plaque de boulonnage N°4

Trou d'attache du vérin

Figure 4.25 Extension de ’aile

L’extension de 1’aile (voir Figure 4.25) est congue symétriquement de maniére a ne pas en-
gendrer de torsion supplémentaire dans 1’aile au repos (sans appliquer de charge au vérin).
Les tubes carrés soudés sur la plaque de torsion permettent d’éviter un éventuel flambage de
celle-ci. Une fois chargée, la plaque de boulonnage a des dimensions permettant de souder
aisément le tube de torsion. Il a été choisi assez grand pour faciliter I’acceés aux trous de bou-
lonnage.

La norme qui a permis de tolérancer les plans de la conception est la norme américaine

ASME Y19 de 2009. Tous les plans sont détaillés dans I’ANNEXE IX.

4.9 Coiit total du banc

Le budget comprend la fabrication du banc d’essai par une entreprise extérieure, I’achat du
systéme hydraulique, des picces standards telles que la visserie (boulons, écrous, rondelles),
de la cellule de charge et des jauges de déformations.

Le colt de fabrication et des piéces standards commandées sur internet sont récapitulées et

totalisées dans le Tableau 4.9.



Tableau 4.9 Dépenses pour la fabrication du banc d’essai

Fournisseur Type Piéce DNlustration | Qté | $ CAD
Vérin hydraulique ~_ 1 | 395.02
Support de pivot =
= P || e
femelle

Support de pivot méle ‘ 1| 4075

Chape de tige h -:," 1 19.67

Systéme Axe > g 1| 1594

McMaster.com :
hydraulique Tige filetée — | 6.5

Entretoises lisses : 2 21.68

Tuyau hydraulique | &2 | 1 | 11536
Pompe 4 main
_ g | 1| 29273
hydraulique
Adaptateur de filet HP | .AD° | 1 | 43.87
Adaptateur de filet HP | G0 1 | 1351
Boulons 200
BoulonsPlus Visserie Ecrous / 125 | 268.87
Rondelles 250
Hoskin Capteur Cellule de charges -! 1 | 365.00
Scientifiqgue

Omega Capteur Jauges de déformation H 8 125.00
Lemay Outillage | Usinage Banc d'essai { 1 | 8200.00
TOTAL AVEC TAXES 11 516
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CHAPITRE 5

VALIDATION NUMERIQUE DU DESIGN FINAL

Dans le cadre de validation de la structure métallique du banc et des joints boulonnés, un
modele numérique par éléments finis du banc fut réalisé a 1’aide du logiciel ALTAIR HY-
PERWORKS 12.0. La littérature scientifique ne présente que trés rarement les étapes de mise
en place des modeles numériques, ne précisant habituellement que les types d’¢léments et les
modes d’analyses utilisés. Ainsi, ce chapitre présente toutes les étapes de la réalisation du
modele avec une justification des choix par rapport a la réalit¢ physique. Les résultats
d’analyses seront présentés et expliqués afin de prouver le respect des facteurs de sécurité sur

I’ensemble de la structure, de 1’extension de I’aile et des joints boulonnés.

5.1 Modélisation du banc

Le modele CAO du banc a été importé au format « .stp » dans Hypermesh. Avant de mailler
convenablement les solides ou les surfaces, il est nécessaire de préparer et d’organiser la
géométrie du banc. La structure est initialement divisée en deux groupes, I’ensemble des
poutres structurelles, maillés avec des éléments bidimensionnels et I’ensemble des compo-
sants solides, maillés avec des éléments tridimensionnels. Parmi les composants solides figu-
rent également les cordons de soudures dont la géométrie a été modifiée pour correspondre a

la réalité en reprenant I’intégralité des contraintes a I’interface des joints.

5.1.1 Maillage Bidimensionnel

Une poutre laminée est composée de formes simples. Cet atout permet de générer des sur-
faces médianes (mid-surface) a partir de I’épaisseur respective des semelles, de ’ame et des

renforts (voir Figure 5.1 et Figure 5.2).
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(a) Poutres en 3D (b) Extraction de la surface médiane (c) Surface médiane des épaisseurs

Figure 5.1 Extraction des surfaces médianes des poutres

Figure 5.2 Représentation de 1’assemblage des surfaces médianes

Les surfaces médianes sont réparties dans six composants distincts (voir Figure 5.3 et Figure
5.4) et maillées a 1’aide d’¢léments CQUAD4 (quadrilateral element connection) bidimen-
sionnels a quatre nceuds.

Un maillage 2D permet de gagner du temps de calcul car le nombre d’élément est moindre
par rapport a un maillage 3D puisque 1’épaisseur est automatiquement prise en compte. Un
total de 202 137 ¢léments CQUAD4 de 7 mm de c6té en moyenne est généré pour

I’ensemble de la structure inférieure.
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Ames S es Renforts

Figure 5.3 Composants maillés des poutres du niveau 1 et 2

Ame Semelles Renforts

Figure 5.4 Composants maillés des poutres du niveau 3

Pour assigner des propriétés a une entité, tel qu’un composant, un groupe d’éléments ou un
matériau, I’environnement d’Hypermesh utilise des interfaces de données d’entrées pour le
solveur, appelées « cartes ». Le type et les caractéristiques du matériau ainsi que 1’épaisseur
des surfaces sont précisés par l’intermédiaire de ces cartes. Dans notre cas, des cartes
PSHELL sont créées pour attribuer une épaisseur et un matériau (I’acier) a chaque compo-
sant. Pour chacune des deux types de poutres, 1’épaisseur des renforts est identique a celle
des semelles (voir Figure 5.5 et Figure 5.6), ce qui a permis de créer uniquement quatre
cartes pour six composants. Une carte MAT1 est attribuée a 1’acier afin de préciser son mo-
dule d’¢élasticité, son coefficient de poisson et sa densité. Cette carte est généralement asso-

ciée aux matériaux homogene et isotrope.
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11.049 mm

B 11049 mm
7.239 mm
Maillage 2D Prise en compte Semelles
de la surface médiane automatique des e
épaisseurs Ame

Figure 5.5 Epaisseur simulée du maillage 2D des poutres niveau 1 et 2

B 4 224mm
B 22 om
8.636 mm
Maillage 2D Prise en comte Semelles
de la surface médiane automatique des Renforts
épaisseurs Ame

Figure 5.6 Epaisseur simulée du maillage 2D des poutres niveau 3

Afin de vérifier la qualité du maillage 2D, des critéres définis dans la documentation
d’ALTAIR sont utilisés (voir Figure 5.7). Les valeurs de la colonne « warn » sont les valeurs
limites a ne pas dépasser. Dans le cas ou les éléments sont de mauvaise qualité, ils se colori-
sent en orange (fail). Un outil d’optimisation d’élément permet d’augmenter leur qualité en
modifiant directement leur géométrie (voir Figure 5.8). Les différents parameétres de qualité
comme le skew, aspect ratio, angles, jacobian, stretch...sont définies comme des déviations
par rapport a la forme idéale de 1’¢élément. Un quadrilatére signifie que tous les angles font
90° avec des coOtés égaux en tant que forme idéale. La plupart des vérifications de la qualité

sont donc basées sur les déviations par rapport aux angles comme le skew, les autres sont
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basées sur les ratios des coOtés et de I’aire comme 1’Aspect et le stretch. L’origine de ces pa-
rametres ne sera pas détaillée dans ce mémoire, ils sont détaillés dans la documentation du

logiciel (Altair Engineering, Inc.2012. Altair Hyperworks, 2012).

Criteria
Target element size: I 7.000 v Advanced Critetia Table
Checks On| “eight Ideal Good YAarn Fail |  ‘Worst
kin Size 1.0 7.000 6.000 5.000 2.000 1.000
hax Size 1.0 7.000 9.000( 12.000 15.000( 20000
Agpect Ratio 1.0 1.000 2.000 5.000 7.0000  10.000
Warpage 1.0 0.000 £.000( 10.000 15.000( 20000

1.0{ 90.000) 110.000{ 135.000| 140.000] 160.000
1.0{ 90.000) 70.000{ 450000 300000 20000
1.0y 60.000) &0.000{ 120.000| 135.000[ 150.000
1.0y &0.000) 40.000{ 20.0000 15000 10000
1.0 0.000f 25000, 450000 55.0000 70.000
1.0 1.000 0.500 0.600 0.500 0.300
1.0 0.000 0.300 0.500 1.000 2.000
1.0 0.000 6.000( 10.0000 15.0000 20000

hax Interior Angle Cuad

kin Interior Angle Cuad

hax Interior Angle Tria

kin Interior Angle Tria
Sk
Jacohian

Chaordal Dervigtion
% of Trias

U B B B B R Y Y N BT B

B ideal | [ good | [] warn | [ fail | B worst

Figure 5.7 Critéres de qualité des éléments 2-D

Avant optimisation Aprés optimisation

Figure 5.8 Optimisation des éléments 2D

Aucun ¢élément 2D ne rentre dans la catégorie « fail » aprés optimisation. Cela nous informe

que le maillage est de bonne qualité pour lancer les calculs.



114

5.1.2 Maillage Tridimensionnel

Certains composants comme ceux du module d’encastrement et de 1’extension (voir Figure
5.9) sont maillés avec des éléments 3D solides a cause de leurs formes plus complexes que

celles des poutres, la présence de nombreux trous de boulonnages et des joints de soudures.

forts latéraux

-~ Plaque de boulonnage N°1

- Renfort de Torsion

Extension

Corniéres

Figure 5.9 Composants solides

Ainsi, c¢’est un total de 1 830 551 éléments solides CTETRA4 qui sont générés avec pour
longueur moyenne d’arréte d’élément de 7 mm pour les renforts et la plaque de boulonnage
N°l et de 5 mm de c6té pour I’extension et les corni¢res. Lors du maillage, Hypermesh
commence par mailler en surfacique les surfaces de chaque solide pour ensuite mailler soli-
dement I’intérieur. Ainsi, il faut choisir le type de maillage surfacique qui permettra de géné-
rer les éléments solides. Dans notre cas, ce sont des éléments surfaciques CTRIAS3 qui sont
choisis. Ils correspondent a I’une des trois faces des ¢léments CTETRA4. Un maillage de

qualité est finalement obtenu aprés avoir cocher 1’option « clean up element » dans le pan-
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neau « volume tetramesh ». Les deux types d’¢éléments sont des éléments du premier ordre,

c’est-a-dire qu’il ne posséde pas de nceuds intermédiaire sur leur arréte (voir Figure 5.10).

Element Configuration 103 Element Configuration 204
J-noded tria 4-noded tetra

> 4

2
4 3
1
2
TRIA3 TETRA4

Figure 5.10 Type d'élément du maillage 3D

Les maillages sont trés homogenes (voir Figure 5.11), c’est-a-dire que les éléments apparte-
nant au méme solide ont pratiquement tous la méme taille. Une carte PSOLID fut créée pour
définir les ¢éléments CTETRA4 comme ¢léments solides et leur attribuer également 1’acier

comme matériau.

ANV AYATAN YAV AVAYEYAVAVEFAVAVAY,
AN A ST AYA) VAN AR AN AVAY AN N AN

Figure 5.11 Résultats du maillage 3D
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La circularité des trous de boulonnage est grossiére, voir dans certains cas, de forme ap-
proximativement carrée. Ce n’est pas dérangeant pour réaliser le calcul des forces traversant
les boulons. En effet, la maniére dont les boulons sont modélisés (voir section 5.1.3) ne né-
cessite pas une circularit¢ exemplaire des trous. Le fait d’avoir une circularité exemplaire
permet d’éliminer certaines zones trés contraintes aux alentours des trous. Cette remarque est
¢galement valable pour les trous présents dans le maillage 2D des poutres de la section pré-

cédente.

5.1.3 Modélisation des joints boulonnés

L’objectif de cette partie est de modéliser 1’intégralité¢ des boulons du banc d’essai pour iden-
tifier les efforts qui les traversent et évaluer leur tenue mécanique.
La premicére étape de cette modélisation est de créer un noeud central a partir des nceuds cir-

conférentiels situés sur la face interne d’un trou (voir Figure 5.12).

Trou Nocuds périphériques Noeud central
Figure 5.12 Création d’un Rigid Body Element (RBE)

La Figure 5.13 montre la différence conceptuelle entre un élément RBE2 et RBE3. Un RBE2
relie plusieurs nceuds esclaves en un unique nceud maitre avec une rigidité infinie entre
chaque nceud pris deux a deux. Un RBE3 relie plusieurs nceuds maitres en un unique nceud
esclave avec une rigidité moyennée sur I’ensemble des nceuds maitre. De plus, le poids (in-
fluence) des nceuds maitres sur le nceud esclave peut étre réglé indépendamment pour cha-

cune des liaisons.
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Dans les deux cas, RBE2 ou RBE3, il est également possible de choisir le nombre de degré

de liberté de chaque nceud maitre.

RBE2 RBE3
5 > Noeud ; > Noeud
Maitre Esclave

Noecuds Noeuds
Esclaves Maitres

Figure 5.13 Différence entre les RBE

Pour modéliser un boulon, il faut relier deux nceuds centraux, de deux trous vis-a-vis, via un

¢lément 1D tel qu’un CBUSH (en jaune sur la Figure 5.14).

CBUSH

2D 3D

Figure 5.14 Modélisation d’un boulon

La carte PBUSH associée aux ¢léments CBUSH permet de préciser les six valeurs des coef-
ficients de raideur en tension (k; , k, , k3) et en cisaillement (k, , ks , kg) pour chaque bou-
lon. Dans notre cas, le but est de multiplier ces facteurs par 100 afin d’obtenir des rigidités

quasi-infinies. Ainsi, il suffit de connaitre I’ordre de grandeur d’un seul facteur et donner une
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valeur du méme ordre de grandeur aux autres. Comme la raideur axiale en tension k; est la
plus simple a calculer, sa valeur fut également attribuée aux autres coefficients (k, a k).
Le facteur k, fut calculé de la maniére suivante :

. AL F
La101deHooke:a=E.£=E.7=E (5.1)

__ApE

@F =22 AL = k. AL (5.2)

Avec, E le module d’Young, 4, la surface du boulon en tension, L la longueur sous téte du

boulon.

La Figure 5.15 représente I’ensemble du boulonnage du banc. Il faut souligner que les RBE3
répartissent de facon plus réaliste les contraintes autour d’un trou par rapport a des RBE2. En
effet, les nceuds maitres du RBE3 sont utilisés pour définir le mouvement du nceud esclave
comme moyenne pondérée des mouvements de chaque nceud maitre.

Comme le boulonnage du module d’encastrement est intuitivement soumis a des contraintes
plus ¢élevées que le boulonnage des poutres, la précision des résultats doit étre accrue. Ainsi,
les RBE3 (en bleu) sont alors choisis comme moyen de modélisation des joints boulonnés du
module (partie supérieure du banc) et les RBE2 (en rose) sont choisis pour les joints boulon-
nés des trois niveaux de poutres, normalement moins contraints. C’est un total de 130 bou-

lons qui est créé. Il faut préciser que le préserrage des boulons n’est pas modélisé.
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Figure 5.15 Représentation du boulonnage du banc d’essai

5.14 Modélisation des contacts

Dans le but de s’affranchir des problémes des modéles numériques non-linéaires qui demeu-
rent complexes a mettre en place et chronophages en termes de résolution, il existe une mé-
thode de création de contact pour les résolutions linéaires. Pour simuler des contacts entre
deux surfaces de maniére a rester dans le cadre d’une simulation statique linéaire sous Hy-
permesh, il faut attribuer une carte PGAP, contenant les propriétés du contact, a des éléments
CGAP reliant deux surfaces en contact. Selon la documentation du logiciel, les éléments
CGAP produisent une matrice linéaire de rigidité qui reste linéaire avec la raideur initiale. La
carte PGAP associée, fournit les propriétés telles que la rigidité axiale lorsque les éléments
des deux surfaces sont en contact, I’écart moyen initial entre les deux surfaces qui est généra-
lement nul, et le coefficient de frottement statique entre les deux surface qui est initialement
nul également. Ces propriétés peuvent étre calculées automatiquement par Radioss, le sol-
veur, si ’option « AUTO » est sélectionnée dans la carte, ou au choix, inscrites manuelle-
ment. Les interfaces de contact entre les différents composants sont donc modélisées (voir

exemple Figure 5.16).
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Interface
Nervure N°1 / Plaque de boulonnage N°1

Interface
Nervure N°4 / Extension d'aile

Figure 5.16 Contacts modélisés avec des ¢léments CGAP

5.1.5 Représentation finale du modele par éléments finis

Le modele numérique du banc a ensuite été importé dans le modele numérique de ’aile, réa-
lisé par Frangois Michaud lors des phases de conception de celle-ci. Cela a permis également
de gagner du temps de modélisation en nous acquittant de recréer le maillage des composants
de I’aile, ainsi que leurs propriétés. La Figure 5.17 montre ’ensemble du banc d’essai ainsi

modélisé.
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Figure 5.17 Banc d’essai sous Hypermesh

5.1.6 Applications des forces et conditions limites

La force du vérin est finalement simulée comme deux forces de réactions. Elles sont appli-
quées respectivement aux centres d’'un RBE3 sur I’extension et d’'un RBE2 sur la poutre.
Elles ont chacune une valeur de 14 330 N (voir Figure 5.18). Une carte GRAV est également
attribuée au modele afin que la gravité soit étre prise en compte. La densité des matériaux

doit donc également étre indiquée (via la carte MAT]I).
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Figure 5.18 Force du vérin

Afin de modéliser le contact entre la dalle en béton et le banc, les nocuds des éléments 2D de
la poutre inférieure ont un degré de liberté de bloqué, la translation selon « Y ». Les nceuds
constituant les cercles des trous de la poutre inférieurs ont tous leur degrés de liberté de blo-
qués car ils se situent au niveau des ancrages a béton. Ces conditions sont appliquées aux
nceuds par I’intermédiaire des SPC (Single point constraint) qui contraignent les déplace-

ments des nceuds sélectionnés pour les cas des analyses statiques (voir Figure 5.19).
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Figure 5.19 SPC des nceuds situés a I’interface dalle en béton / banc

5.1.7 Données de sortie

Une fois que le modele est prét et débuggé, il faut choisir les formats de sortie des données a

enregistrer. Parmi le type de données retenues nous avons les contraintes, les déformations,

les déplacements, ainsi que les forces passant dans les CBUSH (boulons). Les formats choi-

sis pour exprimer ces données sont «.hm» qui est un format texte et permet d’avoir accés

directement aux valeurs des forces, déplacement, etc., et le format «.h3d» qui est un fichier

binaire comprimé qui contient I’ensemble des résultats et I’affichage numérique du modele

ouvrable avec le module Hyperview pour le post-processing. Les unités utilisées pour les

données du modele sont répertoriées dans le Tableau 5.1.

Tableau 5.1 Systéme d’unité utilisé

Poids

Force

Longueur

Pression

Densité

Tonne

Newton

Millimetre

MPa

Tonne/mm?3
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5.2 Déplacements globaux selon les axes

Tous les déplacements sont représentés sur la Figure 5.20. La fléche en bout de bras (selon
I’axe des « Y ») est de 40,9 mm. Le modele numérique comporte un boulonnage tres rigide
qui ne permet pas de simuler les jeux de mise en place du montage. Cette fleche est donc

caractéristique d’un montage tres rigide.

Le vérin est monté entre deux liaisons pivots (d’axe « Z ») permettant de reprendre le dépla-
cement maximal de 1.7 mm selon I’axe des « X » au niveau du point d’attache du vérin sur

I’extension.

Le déplacement selon I’axe des « Z », au niveau du point d’attache du vérin sur I’extension
est de 4,2 mm. Ce résultat implique que le vérin devrait, au mieux, bénéficier de deux rotules
comme points d’accroches afin de ne pas faire travailler la cellule de charge en flexion et
fausser 1’affichage de la charge. Cependant, le montage du vérin sur liaisons pivots fut con-
servé car les déplacements sur « Z » seront repris par les jeux fonctionnels assez conséquents
du montage, sans impacter la lecture de la cellule.

Aucune information n’a cependant été recueillie pendant 1’essai expérimental concernant

cette possibilité d’erreur minimaliste sur la lecture de la cellule de charge.
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Figure 5.20 Déplacements en mm selon les axes
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5.3 Validation des marges de sécurité

L’analyse des résultats permet de prouver que le facteur de sécurité de 5 requis par BA est
respecté sur ’ensemble de la structure. Il faut préciser que le code couleur présent sur les
images correspond a la contrainte équivalente de VonMises, il n’a donc aucune signification

particuliére pour la peau composite de 1’aile.

5.3.1 Jeu de poutres

La Figure 5.21 montre que la structure sous-jacente (poutres du niveau 1) est trés résistante.

Les contraintes sont globalement inférieures a 10 MPa, ce qui est trés faible.

Contour Plot
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Figure 5.21 Contraintes équivalentes de VonMises en MPa des poutres du niveau 1

La Figure 5.22 nous montre que les contraintes maximales locales de VonMises des étages 2
et 3 des poutres ne dépassent pas 75 MPa. Il s’agit de la valeur de la limite ¢élastique des
poutres de 345 MPa, divisée par le facteur de sécurité de 5. La légende indique que si aucune
couleur rouge n’est visible sur la représentation, alors les contraintes sont inférieures a 75

MPa, cela permet d’exclure les concentrations de contraintes qui ont une valeur supérieure.
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Figure 5.22 Contraintes équivalentes de VonMises en MPa des poutres du niveau 2 et 3

5.3.2 Module d’encastrement

La Figure 5.23 montre que la contrainte moyenne de VonMises ne dépasse pas 75 MPa sur
I’ensemble du module d’encastrement comprenant le renfort de torsion, les deux renforts
latéraux, la plaque de boulonnage N°1 et les huit cornicres de fixation aux poutres. Comme la
limite élastique de 1’acier 44W est de 375 MPa, le coefficient de sécurité sur I’ensemble du
module est respecté. Les contraintes locales les plus fortes se situent sur la circonférence des
trous de boulonnage ne dépassant pas la valeur de 130 MPa. Il s’agit d’effets locaux du mo-

dele, dans un cas réel, ces zones de surcontraintes sont absentes.
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Figure 5.23 Contraintes équivalentes de VonMises en MPa du Module d’encastrement
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Extension d’aile

Contour Plot
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Figure 5.24 Contrainte équivalente de VonMises en MPa de I’Extension d’aile

généralement trés proche du résultat analytique. Concernant le cordon de soudure le plus
angles, comme calculé analytiquement. Ce n’est pas le cas sur le FEM car les trous de bou-

lonnage situés sur le coté droit du tube provoquent une concentration de contrainte plus im-

portante. Cette valeur de contrainte reste néanmoins plus faible que celle calculée a I’angle de

Tableau 5.2 Validation numérique de I’extension d’aile

Le Tableau 5.2 réuni les résultats analytiques et numériques des composants de I’extension
de l’aile (voir Figure 5.24). Il permet de prouver qu’un coefficient de sécurité de 5 est respec-
té sur ’ensemble de cette partie et que les calculs analytiques réalisés en amont comme pré-
dimensionnement sont conformes. Le Tableau 5.2 traite des concentrations de contraintes

maximales locales concernant les données numériques méme si la contrainte moyenne est

sollicité (cordon N°1), la contrainte locale la plus élevée devrait se situer sur I'un des quatre

manicre analytique, ce qui implique que la soudure réalisée est trés résistante.

Contrainte | Contrainte de
Limite élastique
Composants de Von Mises Von Mises Validation
divisé par 5
Numérique Analytique
Plaque 65 MPa 69 MPa 138 MPa oui
Tube carré 75 MPa 24 MPa 97 MPa oui
Soudure 75 MPa 83 MPa 97 MPa oui
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5.3.4 Validation des joints boulonnés

Le but de cette partie est de connaitre les contraintes internes résultantes dans chacun des
boulons de 1’assemblage afin de valider la tenue de la visserie.

Les CBUSH utilisés dans le FEM pour modéliser les boulons nous donnent, apres la résolu-
tion, un torseur de cohésion de I’élément composé des forces resultantes (Fy, F, et F;) et des
moments résultants ( M, M,, et M,) qui les traversent par rapport a un repére local propre a

chacun (voir Figure 5.25).

Direction du
CBUSH

Yelem

elem

Figure 5.25 Orientation du CBUSH

Ces moments permettent de calculer la contrainte de cisaillement qui est I’abscisse de
I’enveloppe limite du boulon et la contrainte normale qui est I’ordonnée de 1’enveloppe li-
mite. Ainsi, ’intégralit¢ des boulons de I’assemblage peuvent étre superposés sur le gra-
phique et étre validés dans le cas ou ils ne dépassent pas 1’enveloppe limite du cas « frotte-
ment » (voir Figure 4.19). Pour calculer les contraintes normales et de cisaillements maxi-
males présentes dans les boulons, les formules de Bazergui utilisent les moments résultants
d’une section cylindrique pleine soumise a un chargement combiné. Dans la section droite
d’un boulon, il se développe un moment de torsion axial M, et des moments de flexion

M, ou M,, sur les deux autres axes.
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On peut trouver les contraintes de cisaillement et normale maximales pour chaque moment

de flexion M, et M,, par rapport au moment de torsion axial M,.
Ainsi, on calcul les contraintes de cisaillement maximales dues a M, et M,, puis on les ajoute

par le biais du principe de superposition:

2 ’
Tmax,z = A, * Ta, (MJ% + MZZ) (5.3)
Tmaxy = 2 ’(MZ + M 2) 5.4
Yy At % rAt X y

Ainsi, Tmax = Tmaxz T Tmax,y (5.5)

Avec A, la surface cisaillée du boulon et 4, le rayon correspondant a cette surface (voir Ta-

bleau 4.8).

De plus, on calcul les contraintes normales maximales dues a M, et M,, puis on les ajoute par

le biais du principe de superposition:

2
Omavs = 7| Mz + OE + M) (5.6)

*Ty,
o, = - [M + /(M2+M2)] (5.7)
maxy = g T, y x v .
Ainsi, Omax = Omaxz T Omax,y (5.8)

Avec Aj la surface en tension du boulon et ,, le rayon correspondant a cette surface (voir

Tableau 4.8).

Les équations (5.3; 5.4) et (5.6; 5.7)) ont été¢ réadaptées du probléme N°7.17 (p.601) de

I’ouvrage d’André Bazerguy et al.

Comme le modéle numérique ne tient pas compte du préserrage, la validation d’un joint bou-
lonné est établie lorsque la contrainte normale n’excéde pas la valeur de contrainte du au pré-

serrage soit 0,75*S,,, cela indique que les plaques ne se décollent pas.



131

5.3.4.1 Boulonnage de I’aile

L’aile est boulonnée sur le banc d’essai au niveau des nervures N°1 et N°4. Les Figure 5.26
et Figure 5.27 présentent les deux motifs de boulonnages respectifs des nervures. La Figure
5.28 montre que tous les boulons appartiennent a I’enveloppe limite de frottement, cette par-

tie de la visserie est donc validée.

Figure 5.27 Numérotation des boulons de la nervure N°4

Tenue mécanique de la visserie de 1'aile
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Figure 5.28 Validation du boulonnage de I’aile
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5.3.4.2 Boulonnage du module d’encastrement

Enveloppe limite des boulons du module d'encastrement

1400 —io— Enveloppe Imite avec
frottement

", & FRenfort teral Droit
# FRenfort Bteral gauche

Cornigres du module

# Plague de boulonnzge
N1

Cantrante normale en MFPa

0 200 400 600 BOO 1000

Contramte de cisallement en MPa

Figure 5.29 Validation du boulonnage du module d’encastrement

La Figure 5.29 montre que les boulons appartiennent bien a 1’enveloppe limite de frottement.
De plus on remarque que les boulons (points violets) servant a fixer la plaque de boulonnage

N°1 sont les plus chargés, ce qui est logique puisqu’ils prennent la charge en premier.



5.3.4.3 Boulonnage des poutres
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Figure 5.30 Validation du boulonnage du jeu de poutres
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La Figure 5.30 montre que les boulons appartiennent bien a I’enveloppe limite de frottement.

De plus on remarque que les boulons (points verts) ne sont pas tres chargés. Ils ont pour

unique role de maintenir en position les quatre poutres du niveau 1.






CHAPITRE 6

TESTS EXPERIMENTAUX

L’essai expérimental a deux objectifs, tout d’abord, valider la rigidité du spécimen de test en
mesurant la fléche a un chargement de +1g et de démontrer la faisabilité¢ du concept de 1’aile
adaptative en prouvant qu'il est possible de déformer la peau supérieure lorsque l'aile atteint
ce chargement. D’autre part, il permet de valider la conception du banc d’essai. Des jauges
de déformations sont placées sur certains éléments structuraux de l'aile et du banc afin de
valider leurs modéles numériques respectifs, utilisés lors du processus de conception. Ce der-
nier chapitre présente uniquement les résultats expérimentaux du banc d’essai, ceux de 1’aile
sont présentés dans les écrits de David Barry. Les sujets périphériques abordés sont les sui-
vants : le montage du banc dans le laboratoire de ’ETS et sa fixation au sol, les moyens de
mesures utilisés pour récupérer les déformations structurelles du banc, la procédure de test
ainsi que la présentation des résultats extensométriques a I’endroit des jauges de déforma-

tions. Ces données sont ensuite comparées aux résultats numériques du FEM pour validation.

6.1 Montage du banc et fixation au sol

La Figure 6.1 schématise les trous de percage réalisés dans la dalle en béton du laboratoire,
ils ont permis de fixer les poutres du niveau 1 au sol a I’aide d’ancrages a béton traditionnels,
d’un 0,6 mm de diamétre. Ces ancrages ont offert un réglage verticale, de maniére a récupé-
rer le 1éger dénivelé de la dalle en béton et asseoir parfaitement le banc a 1’horizontal avant
d’ériger les niveaux supérieurs. Pour réaliser cette tache des niveaux a bulles et des équerres
numériques sont utilisées pour obtenir une planéité acceptable et un bon agencement des
poutres. L’intégralité des boulons sont serrés au couple de serrage prévu, soit 122 N.m a
I’aide d’une clé¢ dynamométrique a grand bras de levier. Le vérin est également vissé dans la
poutre. La Figure 6.2 montre I’environnement du test au laboratoire du LARCASE

de ’ETS.
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6.2 Moyens de mesures

Les jauges de déformations du banc ont été collées selon les procédures décrites dans la litté-
rature technique. Les étapes majeures du collage des jauges extensométriques sont les sui-

vantes :

e Sabler jusqu’a I’obtention d’une surface parfaitement lisse;

e Dégraisser et nettoyer la surface a I’acétone;

e Positionner les jauges avec précision sur la surface a 1’aide de ruban adhésif collé sur
le recto de celle-ci;

e Appliquer de la colle a prise rapide sur le verso de la jauge et la mettre en contact
avec la surface;

e Exercer et maintenir une pression avec le doigt sur le recto de la jauge pendant 30 se-
condes;

e Enlever le ruban adhésif délicatement en vérifiant qu’aucun bord de la jauge ne se dé-
colle de la surface;

e Vérifier le fonctionnement de la résistance de la jauge a 1’aide d’un multimétre de la-

boratoire.

Un total de 6 jauges de 350 ohms fut collé a des endroits susceptibles d’étre sensibles aux
déformations (voir Figure 6.3). La jauge N°1 se situe sur le tube anti-flambage supérieur de
I’extension de 1’aile. Les jauges N°2 et N°4 se situent sur les renforts latéraux du bloc
d’encastrement. La jauge N°3 se situe sur la barre de renfort en torsion du bloc
d’encastrement. Les jauges N°5 et N°6 sont situées sur les renforts de semelles des poutres de
niveau 3. Chaque jauge a une position trés précise sur le banc, la maquette numérique con-

tient leur emplacement exact.
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Tube supérieur Bloc d'encastrement Renforts poutres du niveau 3

Figure 6.3 Emplacement des jauges de déformations du banc d’essai

L’acquisition des données se fait par I’intermédiaire d’un programme Labview développé par
Jean-Baptiste Vincent au cours de sa maitrise a 'ETS qui permet de convertir la variation de
résistance ¢€lectrique de la jauge en microdéformations (ustrain) du matériau par
I’intermédiaire de I’équation (6.1), faisant intervenir V;, et V; les tensions respectives de sortie
et d’alimentation du quart de pont de Wheatstone et S le facteur de jauge d’une valeur de
2,14 dans le cas de nos jauges. A 1’aide de la loi de Hooke, il est ainsi possible de retrouver la

contrainte.

1
Eq = 4—= (6.1)
4 Vs S
Afin d’évaluer la fléche au niveau du vérin, un comparateur analogique est utilis¢ comme le

montre la figure 6.4.

Figure 6.4 Comparateur a cadran
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6.3 Procédure de test

Le test expérimental consiste a vérifier 1'intégrité structurale et la faisabilit¢ du concept pour
les charges de vol correspondant a des manceuvres a +1g. La charge est introduite sur la
structure par le systéme hydraulique pour une force totale de 14 330 N. Cette charge est in-
troduite par 20 incréments de 716.5 N. A chacun de ces incréments, les actionneurs sont dé-
placés positivement (+1mm) et négativement (-1mm) afin de vérifier que le systéme adaptatif
fonctionne a chaque pallier de charge.

L’application de la charge s’effectue de maniére manuelle a 1’aide de la pompe hydraulique.
Comme les matériaux et les jeux du boulonnage du banc et de I’aile se mettent en place tout
au long du chargement, la force au vérin est sensiblement instable entre chaque incrément. La
charge doit donc étre réajustée et constante pour valider I’incrément.

L’ensemble des jauges de déformations est calibré a zéro avant I’installation de ’aile sur le
banc d’essai. En effet, aucun systéme de compensation du poids de ’aile et de 1’extension
n’a été prévu. Ainsi, lorsque 1’aile est montée sur le banc, un moment de flexion négatif di a
la gravité induit de 1égeéres déformations dans 1’aile et dans le banc d’essai. Comme il a été
précisé a la section 4.5, le poids a été pris en compte dans ’application de la force finale de
14 330 N. C’est a partir de 977 N, soit au cours du 2éme incrément de charge que le poids est
entiérement compensé.

Une fois l'aile fixée sur le banc d'essai et le vérin hydraulique installé et calibré, le charge-
ment peut débuter. La premicre étape consiste a activer les actionneurs sans charge externe
du vérin. Cette étape d’initialisation permet de vérifier qu’ils fonctionnent avant de débuter le
test en charge.

La fléche et la déformée globale de I’aile sont enregistrées via un scanner a main de type
HandyScan Creaform 3D. Ce scanner enregistre un nuage de points qui permet de reconsti-
tuer le profil de I’aile sur un logiciel de CAO. Un premier scan complet de 1'aile est ensuite

réalisé pour obtenir la forme initiale de la structure.
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Comme mentionnée précédemment, le test est composé de 20 incréments de force. La procé-

dure a suivre pour chaque incrément est donc la suivante:

1. S'assurer que la force de la cellule de charge indique bien la force de I'incrément en
question.

2. Vérifier que les jauges de déformations indiquent la valeur attendue a +/- 10% en no-
tant que si les déformations enregistrées excédent de beaucoup les valeurs attendues,
le chargement doit étre immédiatement cessé.

3. Enregistrer les déformations des jauges et les forces des actionneurs.

4. Scanner l'aile a I'aide du HandySCAN Creaform 3D. Un scan complet est réalisé a

25%, 50% et 75% du chargement (5/20, 10/20, 15/20). Un scan partiel est réalisé pour

les autres cas.

Déplacer les actionneurs positivement (+1mm).

Enregistrer les déformations des jauges et les forces des actionneurs.

Déplacer les actionneurs négativement (-1mm).

Enregistrer les déformations des jauges et les forces des actionneurs.

A AN

Passer a l'incrément de force suivant.

6.4 Résultats Expérimentaux

Les résultats expérimentaux permettent de prouver qu’une résolution linéaire du FEM est
adaptée puisque les déformations et déplacements constatés expérimentalement le sont. De

plus, ils permettent de valider le modéele numérique par comparaison des résultats.

6.4.1 Evolution de la course du vérin

L’évolution de la fléche est linéaire (voir Figure 6.5) comme le témoigne le coefficient de
corrélation, proche de un. Cela implique que 1’évolution des déformations se fait de maniére

linéaire dans 1’aile et le banc. La fleche expérimentale a +1G est de 50,8 mm et celle du FEM
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est de 40,9 mm. Cet écart s’explique par la mise en place des jeux fonctionnels dans le mon-

tage apres les premiers incréments de charges et une grande rigidité du boulonnage du FEM.

Fléche Expérimentale

7.

o

Course du vérin en mm

..... y=2,7122x - 1,8903
..... R? = 0,9965

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

Incréments de charge

Figure 6.5 Evolution de la fléche expérimentale prise au comparateur analogique

6.4.2 Etat de contrainte a ’endroit des jauges

Les résultats expérimentaux sur chaque jauge sont présentés sur la Figure 6.6. Comme
I’enregistrement des jauges du banc a été réalisé sur quelques incréments uniquement, une
régression linéaire a permis de trouver 1’état de contrainte a +1G (incrément N°20). Les
coefficients de corrélation sont proches de un, cela indique que le banc se déforme effective-

ment de maniére linéaire.
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Figure 6.6 Résultats expérimentaux des jauges de déformations
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Les jauges N°1, N°2, N°4 et N°6 témoignent donc d’un phénoméne de déformations trés
linéaires. Les jauges N°3 et N°5 rentrent dans ce cadre de linéarité avec la suppression de
quelques points tres isolés. En effet, ce phénoméne s’explique par une détection tres faible de
contraintes tout au long de 1’application de la charge. La poutre arriére du niveau 3 (jauge
N°5) commence a reprendre des efforts a partir d’une certaines intensités (dixiéme incré-
ments) puisque celle-ci subit les déformations en dernier plan. Les contraintes sont quasi-
nulles par rapport a la limite ¢lastique de 1’acier. Quant au renfort de torsion, 1’état de con-
trainte a I’endroit de la jauge N°3 est quasi-nul également. Les contraintes se situent dans une
fourchette située entre 0 et 1,5 MPa. Comme le montre la Figure 5.23 du FEM, la partie la

plus exposée au contrainte est la tranche du renfort et non pas le dessus.

Nous retrouvons un état de contrainte trés similaire entre le modele éléments finis et les tests
expérimentaux a 1’endroit des jauges de déformation comme indiqué dans le Tableau 6.1. La
deuxiéme ligne du tableau indique une fourchette sur 1’état de contrainte dans la zone de col-
lage des jauges. La troisieme ligne indique la valeur des contraintes du FEM a I’endroit exact
du point de collage des jauges. Ces valeurs ont été extraites directement sur les éléments cor-
respondant en question.

Ainsi, nous pouvons valider la conformité du modéle éléments finis et par ce biais les picces

du modules d’encastrement qui n’avaient pas été dimensionnées analytiquement.

Tableau 6.1 Comparaison entre les contraintes du FEM et
les contraintes expérimentales a +1G
Jauges N°1 N°2 N°3 N°4 N°s§ N°6

Fourchette
0-94 | 18-27 0-9,4 18 -37 0-10 10-21

MPa MPa MPa MPa MPa MPa

de contraintes sur

le FEM

Contraintes
exactes du FEM 6,83 24,34 0,34 25,02 2,93 11,17
au point de collage | MPa MPa MPa MPa MPa MPa

de la jauge

Contraintes 1,5
7 MPa | 25 MPa 25MPa | 3 MPa | 8 MPa
Expérimentales MPa







CONCLUSION

L’intérét de ces travaux de recherche était de déterminer un moyen technique de réaliser I’un
des plus vieux tests de I’aéronautique, a savoir un test statique sur une technologie relative-
ment nouvelle, celle des ailes a profilés déformables utilisant des matériaux composites. La
méthode de chargement par vérin est finalement issue des méthodes de chargement tradition-
nelles d’essais en fatigue. Le chargement a +1g a finalement été atteint pour les trois modes
de charges a I’aide d’un seul vérin, a une exception pres, celle du moment de torsion entre la
nervure N°1 et N°2 qui demeure invalidé avec un écart de 39 % sur la valeur attendue. On

pourrait réduire cet écart en réalisant des tests sur un spécimen de moindre envergure.

Cette méthode de chargement prouve essentiellement qu’un test statique peut aussi étre réali-
s¢ a I’aide d’un seul point d’application contrairement aux autres méthodes qui laissent place
a des forces de contact réparties ou par une multitude de points d’accroches comme celle des
palonniers. Elle présente deux intéréts. D’une part, elle réside dans sa simplicité de mise en
ceuvre par rapport aux autres types d’essais. D’autre part, elle permet de tester les sections

d’une aile individuellement afin de valider chaque composant.

En continuité de ces travaux, la conception d’un banc modulable et réglable pour tester des
sections d’aile quelconques, mais du méme ordre de grandeur en termes de dimensions, per-
mettrait de diminuer les temps des essais structuraux pour les constructeurs aéronautiques. Il
faudrait alors imaginer une base modulable de manicre a ajuster les deux bras de levier et un

vérin hydraulique ayant une large fourchette de chargement et une course ajustable.

Concernant la méthode de conception du banc, le dimensionnement analytique du concept
sur les éléments structuraux a permis d’obtenir un gain de temps sur les développements nu-
mériques qui ont suivi. En effet, la maquette CAO fut alors congue directement avec les
bonnes dimensions. Les résultats du FEM étaient attendus proches de ceux obtenus lors du

pré-dimensionnement analytique.
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Afin de respecter I’attente de BA, concernant la rigidité globale du banc, toutes les hypo-
theses simplificatrices lors du dimensionnement rentrérent dans un cadre de chargements
extrémes, conduisant a un surdimensionnement désiré pour le concept.

Le modele éléments finis a permis de vérifier I’intégralité de la structure et des contraintes
locales, mais également la tenue de la visserie a une charge de +1g, ce qui s’est avéré utile et
efficace pour un nombre important de boulons, soit 130 en totalité. Pour finir, les enregistre-
ments expérimentaux ont permis de vérifier I’exactitude du modele éléments finis sur 1’état
de contrainte général du banc et donc de valider I’ensemble de la méthodologie de concep-
tion.

Les colts ont été respectés car seul I’extension et le module d’encastrement ne sont pas issus

du commerce standard.

Les difficultés de développement rencontrées furent néanmoins multiples. La premiere fut de
trouver un concept de banc respectant les critéres du cahier des charges et quelques étapes
clés de la procédure de test. La deuxieme fut de concevoir une extension en fonction des
pieces standards des aciéristes tout en respectant les longueurs des bras de levier désirées, un
poids et une rigidité. La troisieme fut de déterminer exactement les centres de cisaillement de
deux sections du caisson de voilure dans le cas le plus complexe de la résistance des maté-
riaux, celui des sections fermées asymétriques. La quatriéme fut d’¢élaborer le modéle ¢€lé-
ments finis selon un ordre d’étapes bien spécifiques qui suggeére de connaitre le logiciel, de
savoir identifier les maillages incorrects et d’assigner les bonnes propriétés aux éléments

correspondants.



RECOMMANDATIONS

Les matériaux et les jeux issus du boulonnage se mettent en place tout au long du charge-
ment, la force au vérin est donc sensiblement instable entre chaque incrément. Pour
s’affranchir de ce probléme de maniere plus efficace, il aurait fallu asservir I’application de la
charge car dans notre cas elle s’effectue de mani¢re manuelle a ’aide de la pompe hydrau-
lique. A 1I’aide d’un retour d’informations, le signal d’entrée qui contient le spectre de char-
gement aurait été comparé au signal de sortie de la cellule de charge. Le signal d’erreur est
alors envoyé¢ en tant que nouvelle commande aux vérins. Cette correction du signal en bou-
clage continue aurait permis de gérer 1’application de la charge plus aisément sur le spécimen

de test (Clarence et al, 1963).

Pour améliorer la conception, il aurait été judicieux de mettre le vérin entre deux rotules pour
s’affranchir d’éventuelles erreurs de lecture de la cellule de charge. De plus, des réglages

supplémentaires aurait permis de rendre des variables de conception indépendantes.






ANNEXE I

DONNEES INITIALES DE BOMBARDIER AERONAUTIQUE A +2.5G

BOMBARDIER

MEMO — STRESS CORE ENGINEERING

DATE September 19", 2013

SUBJECT MDO505 Design Loads update and target stiffness

REF. NO. SM/CORE/M 3/43/JC Rev.—

FROM Julien Chaussee, Advanced Structures

TO Simon Joncas (ETS), Erk Sherwood (CNRC), David Barry (ETS), Francois
Michaud (ETS)

cc Franck Dervault

Intreduction

This Memo covers an update of the design loads for the MDOS05S wingbox as well as details of the target
stiffness for the finished model.

Updated Loads

The design loads for the project were provided a few months back, based on data available from a
representative aircraft and the MDOS05 configuration. With the few changes made since (e.g. change in
rib location) as well as various questions on stifiness and loads it was felt an update and reconfirmation
was required.

Also, after further checks of the loads, it was found the initial set released to ETS contained some
mistakes on the applied corrective bending moments. This leads o a reduclion of the corrective moments
applied torib 2 and 3 by about 50%. These values are now corrected in the set below.

The new loads to be applied are as shown in the table below with the following assumptions:
+ All loads provided are limit loads,
+« Al forces are expressed in N
+ all moments are expressed in Nmm
+ Axes are assumed as per the GFEM
+« Fyis positive upward
« Mx is positive for up-bend

+ Mz is positive for nose down

Figure 1.1 Variables des données initiales du projet
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Tableau 1.1 Moment de torsion, moment de flexion, effort tranchant
a+2.5g, localisés a I’endroit des nervures

To Apply Upbend Case Downbend Case
Rib Station dFy dMx dMz dFy dMx dMz
-533 | 11,882 9,896,291 18,400,000 -4,000 -5,160,352 -9,000,000
-1143 | 7,500 193,097 6,000,000 -6,000 -1,495,283 -4, 000,000
-1500 | 14,000 13,800,000 8,900,000 -11,000 -8,000,000 -7,500,000

The resulting Shear Forces, Bending Moment and Torque enveloppe are given in the table below.

Upbend Case Downbend Case

Rib Station Fy Mx Mz Fy Mx Mz

0] 33,382 51,258,670 24,400,000 | -21,000 -33,437 666 -20,500,000
-533 [ 33,382 33466100 24,400,000 | -21,000 22,244,800 -20,500,000
-1143 | 21,500 18,998,000 14,800,000 | -17,000 =13,427,000 -11,500,000
-1500 | 14,000 13,800,000 8,900,000 | -11,000 -8,000,000 -7,500,000

Stiffness Requirements

One of the key aspect of the MDOS0S project is to obtain a wing model that is representatif of a real life
wing. The objective is to abtain a model which has a similar stiffness to that of a real commercial aircraft
wing section of similar dimensions, with an accuracy of +/- 15%

Thus, based on internal data available at Bombardier, it was determined that the target stiffness for the
current MDOS05 wingbox should be as shown in the table below. This target has been derived for the
combination of wingbox and fixed leading edge but without the aileron. The stiffness of the aileron can be
verified separately.

All the data are expressed in Nmm2 with EI1 the Out-of-plane stiffness, EI2 the in-plane stiffness and GJ
the torsional stiffness.

EN1 El2 GJ
Rib Bay from to Nmm?® Nmm? Nmm®
1 0 -533 T.A593E+10 1.4726E+12 T.1955E+08
2 -533 =1143 4. B488E+10 1.15660E+12 2.3846E+08
3 -1143 -1500 3.1535E+10 6.2005E+11 2.6161E+08
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In order to simplify the comparison of stiffness between the various maodels, the following tables gives

displacement under limit loads of 6 nodes of the Global FEM, Those nodes are shown in yellow on the
picture below, All displacements are expressed in mm and in the model global coordinate system, based

on a linear FEA.

Upbend Case Downbend Case
Nose Rear Spar Nose Rear Spar
Rib Station dx dy dz | dx dy dz | dx dy dz | dx dy dz
-533 |02 53 01|04 113 01|00 -04 00|02 74 01
-1143 | -05 13.0 01 |-1.2 333 -03|03 -91 01|08 -234 0.2
-1500 | -0.9 248 02|17 501 -04|08 -171 01|12 -356 03

Figure 1.2 Représentation du GFEM de 1’aile






ANNEXE II

CARACTERISTIQUES DES ACIERS UTILISES

Tableau II.1 Acier ASTM A572 GRS50 des poutres laminées W

Rt
Arcelor Commurcial Sections BA.
€8, rue do Lixembourg
L4224 ESCH-SUR-ALZETTE

LES ACIERS TRANSBEC (1987) LTEE
ASTM AS92 72 GR50 FNE GRAIN SILCON KILLED

Mamifacturer's test cartificale acc. to ASTM A &

Eap
ArcelorhRisl Baival & Ditfardange
Site db Balval
L4008 Esch/Alsstie Delivery note number 2483139 from 31 January 2013
Our referencs : 1700016052
Your refersnce 38862 PAJ ArcelorMittal Intemational
14,01.2013 America LLC-5th Figor, Flat No. 508

SOUTH DEARBORN 1-13TH FLOOR
ﬁlg;cmo IL 80803

Ord.tem  Produet

Length Waight Heat nr Waight Bund.  Bars
00oo0a £ 3 40" B,182 mi
W 200 X 200 X 46,1 12.182 mm GERTT 5,058 mt ]
66678 0,662 mt 1
TEO73 0,582 mi i
Hant nr Heoat snatysis (%)
[ Iln__F ] Bl N Cu ®i cr v ¥b Mo CEV Sr NbsV
Kin 0,50 0,10
Max 0,23 1,80 0.035 o,048 0,40 0.60 0,45 0,35 0,150 0,080 0,150 0,45 0,120
66977 0.08 0,31 0,025 4,015 6,13 0,000 0,30 0,14 C,15 0,084 0,027 2,030 0,3: 2,03 0,031
EESTE 0.09 0,89 0,020 8,020 0,25 0,006 ©,3% 0,18 0,13 0,003 0,025 ©,030 8,30 €,02 0,024
716873 8,10 0,93 0,013 0,037 0,17 &,010 0,26 0,18 0,13 §,002 0,025 0,030 @,31 0,02 0,027
Heat nr A Tengils test
200 mm
urs & P4
Mip ? 4 /]
Hax 0,88
[ 14 by 57.420 7%.645 25,20 0,79
6657 59.000 73.370 25,45 0,79
EE378 56.695 71.630 24,51 0.79
66578 §7.27% 72,3858 24,77 ©.79
873 57,430 72.938 24,53 0,79
76871 58,000 73.660 24,78 0,78
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Tableau I1.2 Acier ASTM A36 - CSA 44W-50W des plaques usinées

CERTIFIED MATERIAL TEST REPORT
CUSTOMER SHIF TO CUSTOMER BILL TO GRADE SHAPE/ SIZE
' ERDAU LES ACIERS TRANSBEC 1997 LTEE KRS Angle / 3X3XV8
114 RUE MENARD
SAINT-ALPHONSE-DE-GRANBY QC LENGTH WEIGHT
JCA-ML-WHITBY JOE 2A0 40°00" 20,160 LB
b ety o Eml.mss ORDER CUSTOMER MATERJAL N° SPECIFICATION / DATE or REVISION
Al ERIA & or
WHEZBY, ONLIN ST 203171/000330 AS29-05(2009), AST2-13A
[Canada AG-13A, A6-12, ASME 5A-36
CUSTOMER PURCHASE ORDER NUMBER BILL OF LADING DATE :;"'(};;zmm M1
MN42069FE223T 1302-0000020762 08/13/2014 s %
CHEMICAL COMPOSITION % ‘;! v
1] d
%
0.15 0.86 0.012 0.034 0.16 047 0.12 0.11 0,013 0.001
MECHANICAL PROPERTIES
] ; Y502% 1
Elge. fo iy hai 47 MPa
32.50 £.000 77591 535 54008 379
30.00 $.000 76930 ) 54390

COMMENTS / NOTES
This grade meets the requirements for the following grades:
ASTM Grades: A36: AS29-50; AST2-50; A709-36; A709-50

AASHTO Grades: M270-36, M270-50
i =

Tableau I1.3 Acier ASTM A500-13 Grade B&C du tube carré

335 Atlas 7.pe

JMC STEEL GROUP

Customer:

MATERIAL TEST REPORT
Sold to
Acier A Menard & Fils Inc.

114 Menard St.
ST. ALPHONSE DE GRANBY
CANADA

Material: 3.0x3.0x250x24'0"0(6x5). Material No: 300302502400 Made in: Canada

Melted in: Canada
Sales order: 951525 Purchase Order: MM151014-01 FSC IN

Heat No c Mn P s Si Al Cu Cb Mo Ni Cr \ Ti B N
771965 0.180 0.820 0.017 0.007 0.017 0.050 0.0256 0.004 0.003 0.008 0.047 0.002 0.002 0.000 0.004
Bundle No PCs  Yield Tensile Eln.2in Certification CE: 0.33
M101392870 30 G0 .« 082710 Psi 261 %

Material Note:
Sales Or.Note:




ANNEXE III

CHARGEMENT INTERNE EQUIVALENT A +1G SUR UNE POUTRE

1 aay

K \ \ N

M= M= M3~=="
X
(mm) 0 533, 1143, 1500,
Load Diagram
m ﬂ | Loads - | Reactions
[lick on an area for more details
0,00
-5 600,00 -5 600,00
-8 600,00 -8 600,00
-13 352,00
-13 352,00
X
(mm)
v Shear Diagram
23,92E+06

16,80E+06

12,84E+06 7,60E+06

5,52E
7,52E+06

0,00
(mm)

-mm ¥ Moment Diagram

Figure I1I.1 Chargement interne équivalent de 1’aile a +1G






ANNEXE IV

CHARGEMENT SUR LE BANC A +1G EXCLUANT LE POIDS

A B
x
(mm) 0 1792,
Load ram
mm  ~]| Loads -] Reactions
Cick on an area for more detalks
0,00
-13 352,00
-13 352,00
X
(mm)
N - Shear Diagram
23,93E+06
X 0,00
(mm)
H-mm -r] Moment Diagram

Figure IV.1 Chargement interne sur le banc a +1G sans le poids







ANNEXE V

CHARGEMENT SUR LE BANC A +1G

INCLUANT LE POIDS
I:)1
W,
W
i
A % B
X
(mm) 0 1500, 1792,
Load Diagram
mm | | Loads - Reactions
Click on an area for more details
0,00
-13 014,56 -13 506,56
e
-14 330,00
X
(mm)
hd Shear Diagram
23,95E+06
4,06E+06
X 0,00
(mm)
-mm v

Moment Diagram

Figure V.1 Chargement interne sur le banc a +1G avec le poids






ANNEXE VI

RELATION COUPLE DE SERRAGE /TENSION DANS LES BOULONS

Tableau VI.1 Relation couple de serrage / Tension axiale des boulons

Torque-Tension Relationships for SAE J429 Grade Bolts

Nominal | threads SAE J429 Grade 2 SAE J429 Grade 5 SAE J429 Grade 8
Dia. per Clamp Tightening Torque Clamp Tightening Torque Clamp Tightening Torque
inch Load K=0.15‘K=0.18|K=0.20 Load K=D.15|K=(}.18‘ K=0.20 | Load K=D.15|K=0.13|K=0.20
(in.) (Lbs.) (Lbs.) (Lbs.)
Unified Coarse Thread Series
143 in-
1/4 20 1313 |49in-Ibs |59in-Ibs |66 in-lbs| 2029 |[76in-bs[91in-lbs [101in-lbs| 2864 [107in-Ibs|129in-lbs| Ibs
5/16 18 2163 101 122 135 3342 157 188 209 4719 221 265 295
318 16 3196 | 15ft-lbs | 18 ft-lbs [20 ft-lbs | 4940 [23 ft-lbs| 28 ft-lbs | 31 ft-lbs | 6974 [ 33 ft-Ibs | 39 ft-lbs | 44 ft-Ibs
7116 14 4385 24 29 32 6777 37 44 49 9568 52 63 70
1/2 13 5853 37 44 49 9046 57 68 78 12771 80 96 106
5/8 11 9323 73 87 97 14408 113 135 150 20340 159 191 212
314 10 13797 129 155 172 21322 200 240 267 30101 282 339 376
718 9 11428 125 150 167 29436 322 386 429 41556 455 545 606
1 8 14992 187 225 250 38616 483 579 644 54517 681 818 909
Fine Thread Series
164 in-
1/4 28 1500 |56 in-lbs |68 in-lbs|75in-lbs| 2319 |87 in-lbs{104 in-lbs|116in-lbs| 3274 [123in-lbs|147 in-lbs| lbs
5/16 24 2395 112 135 150 3702 174 208 231 5226 245 294 327
3/8 24 3623 | 17 fi-lbs | 20 ft-lbs [23 ft-lbs | 5599 |26 fi-lbs| 31 fi-lbs | 35 ft-lbs | 7905 | 37 ft-lbs | 44 fi-lbs | 49 fi-lbs
716 20 4897 27 32 36 7568 41 50 55 10684 58 70 78
112 20 6598 41 49 55 10197 64 76 85 14396 90 108 120
5/8 18 10558 82 99 110 16317 127 153 170 23036 180 216 240
314 16 15385 144 173 192 23776 223 267 297 33566 315 378 420
718 14 12609 138 165 184 32479 355 426 474 45853 502 602 669
1 14 (UNS)| 16827 210 252 280 43343 542 650 722 61190 765 918 1020

Clamp load estimated as 75% of proof load for specified bolts.

Torque values for ' and 5/16-inch series are in inch-pounds. All other torque values are in foot-pounds.

Torque values calculated from formula T = KDF
D is the nominal diameter, F is the clamp load and
K=0.15 for “lubricated” conditions
K=0.18 for zinc plated and dry conditions
K=0.20 for plain and dry conditions

where:







ANNEXE VII

SPECIFICATIONS CONSTRUCTEUR DE LA CELLULE DE CHARGE

Tableau VII.1 Spécifications constructeurs de la cellule de charge

Technical Data

Type 101NH
Accuracy class according to NTEP NTEP 1:5000 class lll Single Cell
Maximal numbers of load cell verification intervals (Nuc) 5000
Maximal capacity (Emax) b 100 | 250;50011,000; |5,000; 15,000 20,000
2,000: |10,000
3,000
Weight (G). approx. ki 0.6]0.7 0.8 1.2 3 6.8
0.02

Minimum load cell verification interval (Vmin) | %o ofCn 351%
Sensitivity (Cn) mvA +0.08
Zero balance mv/y < 40,0012
Temparature effect on sensitivity (TKg) * % of Cn/k i-&! ﬁﬂdl}
Temperature effect on zero balance (TKa) % of Cn'k :D. i
Non-linearity (diin} * % ::0'{, wd
Repeatability (drep) * o o
Hysteresis armor (dhy) * % : :0'023
Creep (dDR}in 30 min. * 350 +7
Input resistance (RLC)” Rad(+)-black(-) 2 0 3521_'3
Output resistance (Ro) O Graen(+)-white(-}Z 0

I 05..12
Reference excitation voltage ( Uref ) o b 18

VIDC/AC)

Maximal excitation voltage fele) »2 [ 50 VDG |
Insulation resistance ( Ris | o] |0 +40 [ 15...+105 |
Mominal temperature range O[°F]
Service temperature range = -25...470 [ -15...4+160 |
Storage temperature range O[(°F) | -80....85]-60...4185]
Safe load limit (EL) %ofCn | 150
Breaking load (Ed) % ol Cn 300
Protection class (IP) acc. to IEC529 IP&ET
Material Steel alloy/Stainless steel available
Optionally Explosion proof version(Ex ib 1| CT4)

* The data for deviation of linearity, repeatability, hysteresis error and temperature effect on sensitivity are
typical valuas. The sum of these data meets the requirements according to NTEP 1:5000 class Il Single Ceill.







ANNEXE VIII

SPECIFICATIONS CONSTRUCTEUR DU VERIN HYDRAULIQUE

Tableau VIII.1 Caractéristiques du vérin

Stroke Length 2"
Maximum Push Force 7,850 |bs.
Maximum Pull Force 5,900 Ibs.
FPort Size 112 NPT
Retracted Lenath (A) 818"
Extended Lenagth 11 108"
Thread (B}

Size 2/4"-18

Length 1 108"
End Cap Height (C) 3"
Mounting Holes

Center-to-Center (D) 2 m4”

Thread Size (E) 1/2"-20

Additional Specifications Large-Footprint Cylinders
2" Bore Size

Far easy interchangeability, these cylinders comply
with MNFPA (Mational Fluid Power Association)
footprints. Theyre double acting—they have two
hydraulic pressure ports: one to extend in the "push”
direction and another to retract in the "pull” direction.
Forts are female. Cylinders have steelend caps and a
chrome-plated steel piston rod.

Large-Footprint  Cylinders—Alse meet JIC  (Joint
Industrial Congress) industry standard mounting
footprints. They have a heavy-wall steel body.
Maximum pressure is 2,500 psi. Temperature range is
—10° to 165° F.







ANNEXE IX

MISE EN PLAN DES PIECES
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Figure IX.1 Plan du module d’encastrement
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Figure IX.2 Plan de la plaque de boulonnage N°1
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Figure IX.7 Plan de la plaque de boulonnage N°4
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Figure IX.8 Plan de la plaque de torsion
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Figure 1X.14 Plan de la poutre avant niveau 1
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Figure IX.17 Plan de la poutre avant niveau 3
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