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Résumé :

La phénomene de « résonance sol » est une ingéadlyinamique existent dangereux pour les hélicepter
pouvant conduire a leur destruction. Ce travail sigte a déterminer les frontieres zone d'instabitt de
comparer l'approche historique qui néglige les tesmpériodique et paramétrique de I'équation du
mouvement (Méthode de Coleman) a une approchegphéral (Méthode de Floquet). Les résultats obtenus
montrent que la seconde est plus conservativeajpeemiéere par rapport a la sécurité.

Abstract:

The ground resonance phenomenon is an existentedaung dynamical instability for helicopters which i
able to lead its total destruction. This paper the objective to determine the instability zone &md
compare the historical approach which neglects pleeiodical and parametric terms of the equations of
motion (Coleman’s Method) to an approach plus gehéfloquet's Method ). The results obtained show
that the second method is more conservative thafirdt one with respect to the security.

Mots clefs: Résonance sol, Transformation de Coleman, MéthodeedFloquet, Hélicoptére

1 Introduction

Le phénoméne de résonance sol, rencontré surreehtélicoptéres, consiste en des oscillations extaées
conséguentes de I'interaction du mouvement des pies le plan de traine avec les modes de vibrdéo
I'hélicoptere. En fonction des conditions, les néges peuvent devenir instable et conduire a déistnuc
totale de I'appareil. Le contrdle passif de ce pimdééne a été réalisé par Byers [1].

Coleman et Feignold [2] ont initié la théorie clgse de base de la résonance sol. Néanmoins, afabtir

les criteres de stabilité, ils ont simplifié lesuations en éliminant son caractére periodique etnpétrique.
Cette approximation est identifié comme transforomatde Coleman et, plus généralement, connu par
«Multi-blade Coordinate Transformation ».

Pour mieux comprendre le phénoméne résonance esoprdsent document établit les équations de
mouvement du systeme en conservant les termesdjprés et des parametres afin de déterminer et
d'éliminer les éventuels inconvénients qui réstiltenla simplification réalisée par Coleman. Ddait la
méthode de Floquet [3] est utilisée et les résltdittenus prédisent des nouvelles gamme de vitksse
rotation du rotor ou les instabilité existent.

2 Modele Mécanique

I’objectif est de représenter la dynamique d’'unduogitére avec des pales articulées (mouvement it éfa
posé au sol sur ses train d’'atterrissage flexibles.

Il consiste a mettre en évidence la relation dygamientre le déplacement longitudingt)) et latéral y(t))
du fuselage et les rotations des trainés de chaagle du rotor ¢.(t)) par rapport a la fréquence
d’entrainement du rotdR et le temps.

En simplifiant I'expression du probleme, une pralgse dynamique du phénomene consiste a diviser le
systéme en deux groupes: le béti et le rotor. bérsa mécanique global du systéme est exposé Higure
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* Le Dbati: correspond au fuselage de
I'hélicoptere, il est représenté par une masse .
concentré (centre de gravité e@’), et %

oA . /Raideur de —g
connecté a des raideurs selon les axesy, { torsion

qui représentent la flexibilité du train ‘L

d’atterrissage. ~-—_

» Le rotor: correspond a l'assemblage Mp Bat
pales plus le noyau du rotor. Les pales sont N
représentées par une masse concentrée et

Wz

\L Raideurs de

localisée a une distanceb du point <

d’articulation avec le centre du rotor (poBjt translation

Dans chaque articulation, une raideur de

torsion est présente. FIG. ISehéma Général du Systéme.

Le tableau 1 explicite les nomenclatures et unitifisées.

Groupe | Symbole Unité Description
my kg Masse du fuselage de I'hélicoptere
Bati Kb x N/m Raideur de translation selon I'aXe
Ko v N/m Raideur de translation selon I'aXe
Mp_k kg Masse de la palekos

kg n? Moment d'inertie de la palek par rapport au poing

1z, « darticulation B

Kp_k Nm/rad Raideur de torsion de la pald« selon I'axe

Rotor d’articulation
Excentricité du point d’articulation B par rappért
A m , :
I'axe de rotatiorzo
b m Distance du centre de gravité de la pgbar rapport
k

au point d’articulation B

TAB. 1 — Nomenclatures

3 Equations du mouvement

Les équations du mouvement sont obtenues a pestiexpressions des énergies en appliquant la neétieod
Lagrange. Quelgues remarques sont faites pounviEa@pement des ces équations :

1 — Le rotor est constitué de quatre paldp £ 4) et lié au fuselage a travers d’'un arbre egéns
masse;

2 — L'origine d'un repere inertiel Xo,Y0,Z) est placé au centre de gravité du fuselage de
I'hélicoptére a l'instant initiat = 0;
3 —Un repéreXa,ya,2s) €st lié au centre du rotor et paralléle au refiree(X0,Y0,Z9.
4 —Chaque palé, at = 0, forme un anglé, avec I'axexy;
5 —Les coordonnées de chaque daléans le repereXp,Yo,Zd et a un instant quelconque, sont
exprimées comme :
xp, = acosQt), +b cosQt + ¢(t)), + x(t)

yp, = asin(Qt), +b sin(Qt +@(t)), + y(t) (1)
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Les énergies sont exprimées de la facon suivante:

1.- Energie Cinétique du bati : Toa :%rn)(i((t)2 +y(t)?) 2
2.- Energie Potentiel Elastique du bati : Upas =%Kbxx(t)2+ Kb, y(t)? (3)
3.- Energie Cinétique des pales : T =%mp_k(>'<pk(t)2 +y0,()?) (4)
4.- Energie Potentiel Elastique des pales : U :%ka P (1)? (5)
En utilisant I'équation de Lagrange :
AfoT) T, U _o  k=1234 (6)
dtlog ) odq dq .

sur les énergies mentionnées précédemment, ikeited’équation matricielle dynamique du systeme :

M ofsd+[cmfx+ [k ®Fxt={o} (7
ou
m +my 0 - blmplsin(Qt + 91) - b2mp2 sin(Qt + 92) - b3mp3 sin(Qt + 93) - b4mp4 sin(Qt + 94) (8)
9 m. +my blmpl cos(@Qt + Hl) mep2 cos@Qt + 62) b3mp3 cos@Qt + 63) b4mp4 cos(@Qt + 494)
[M ] _ - blmpl3|.n(m + Hl) blm pl cos@Qt + Hl) 1z pl 0 0 0
—bzmp2 sin(Qt +92) b2mp2 cos(Qt +92) 0 1z p2 0 0
- b3mp3 sin(Qt + 493) b3mpS cos(@Qt + 493) 0 0 1z p3 0
—b4mp4sin(Qt+94) b4mp4 cos(Qt+94) 0 0 0 Izp4
0 0 -2Qbm,cosQt+6) -2Qb,m,cosQt+6,) -2Qbm,cosQt+6) -2Qbm,,cosQt+ 8,)]
0 0 -2Qbmysin@Qt+8) -2Qb,m,,sin@t+6,) -2Qbm,sin@Qt+8) -2Qbm,,sin@Qt+6,)
c]=|° © 0 0 0 0 9)
00 0 0 0 0
00 0 0 0 0
00 0 0 0 0 |
Kox O Q*bm,sin@t+d) Q*bm,sin@t+6,) Q’bm,sin@t+6,) Q2b,m,sin@Qt+6,) |
0 K,y —Q°bm,cos@Qt+6) -Q*bm,cosQt+6,) -Q’bm,cosQt+8,) -Q°b,m,cos@Qt+6,) (10)
[]= 0 0 Kp, +Q%ab m, 0 0 0
o 0 0 Kp, +Q%ab m,, 0 0
0 0 0 0 Kp, +Q%ab m,, 0
0 0 0 0 0 Kp, +Q*ab m,, |
d={x0 yo @& ¢, ¢, 4.} (11)

Il faut observer que lorsque les termes non-lirsagont négligés et les angles de rotagiosont linéarisés,
certains termes des matricadl][ [G] et [K] contiennent des termes dépendant du temps. Oerapot
également, le caractere paramétrique des équatiomouvement.

4 Zones des Instabilité

Pour les systémes paramétriques, tel que (7), ais mathématiques sont utilisés pour trouverzeses
d’instabilité. Deux méthode sont présentées et eoégs: la Méthode de Coleman et celle de Floquet.
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4.1 Méthode de Coleman

Cette méthode, aussi connu sous « Multi-blade Qoatel Transformation » [4], consiste a supprimer le
caractere paramétrique des équations précéden(@y @m considérant que :

n= _(Nip]z ¢k sin(Qt + Hk) et J= _(Nisz ¢k COS@I + Hk) (12)

oun et sont les nouvelles variables de Coleman [5]
En appliquant (12) dans (7), on obtient :

m, +m 0 Y2mb 0

0 me+m 0 -y2mb|[X] [0 0 0 07X [K O 0 0o (x| [0
4B o . o L¥lJoo 0o oy o Kk, o o |yl_jo @3
N, (7o o o -20{la["| o o (a-@) o [ln[ o
o .4 1 ooz ofZf o o o (a-0?)l¢) lo
Np
N 1 m_b
ou A=—(KpK+szpab) et B=—"
Izp 1z,

Le systeme devient instable lorsque la partie eéidls valeurs propres)(de la matrice d’état du systeme
(13) est négative en fonction de la vitesse ddiont&.

4.2 Méthode de Floquet

Cette méthode est un outii mathématique pour résouds équations différentielles paramétriques.
Considérons la matride(t) de période T et I'équation paramétrique du type

{x®} =[pOfxw)} t>t,

14
X(ty) = % a4
par la théorie de Floquet [6], une matrice de itemms® de période T est définis par:
®(t,t,) = P(t,t) exp[Q(t — t;)] (15)
Aussi, en posant :
R=d(t,+T,t,) et Q =%Iog(R) (16)

Le systeme (14) est exponentiellement stable gattie réelle des valeurs proprad e Q est négative. De
facon équivalente, (14) est exponentiellement stablla norme des valeurs propresRiest supérieure a un.

5 Reésultas

L'objectif de cette section consiste, pour chaquthode, a définir les frontieres de la zone d'iidité en
fonction de la vitesse de rotation du rofer L'analyse se basera de mettre en évidence |é&ratites
évolutions des valeurs propres en fonction detkesse de rotatiof calculée a travers des deux méthodes
exposeées précédemment.

Les résultats sont explorés dans deux situations :

Situation 1 -Les valeurs des parameétres d’entrée sont étalelies ks données utilisées en [1]. Le tableau 2
contient ces valeurs.
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Groupe | Symbole | Valeur Situation 1
m fm bk rm=91 et r,=16
Bati Kp_x M Kp_k
Ko v Ne Ko« Situation 2
my_« 31.9 rm=1:10:150
1z « 259 et rk=1:25:25
Rotor Ko 40 Remarque
a 0.2 rm = ratio de masse
by 2.5 rm = ratio de raideur

TAB.2 — Valeurs d’entrée des parametres
En faisant varier la vitesse de rotat@rentre O et 8rad/s les diagrammes de Campbell (figure 2 et 3), pour
les deux méthodes, montrent la évolution des frécpeepropres et de la partie réelle des valeugggso

Les valeurs de la vitesse de rotation initiale,tred@ et finale i, Weent € Wsyp respectivement) qui
caractérisent la zone d'instabilité sont exposées de tableau 3.

o - Valeurs Propres M — Multiplicateur caractéristique

réel(c)
o

__ 40 i -— /
B30 _— - T
g 20 s g° e 1
E // £ //
T 10 T = =

00 - 5 10 15 20 25 DD 5: 1‘0 1‘5 2‘0 2‘5

Q [rad/s] Q [rad/s]
@ (b)

FIG. 2 —Diagramme de Campbell — (a) Méthode de Colemaln)et Méthode de Floquet

FIG. 3 —Diagramme de Campbell — Méthode de Floquet

Wie = 3.13 rad/s

a) Méthode
d)e Coleman Weent= 3.31 rad/s
Wy, 3.49 rad/s
Wie = 2.56 rad/s

b) Méthode
d)e F|OC|Uet Weent = 3.28 rad/s
Ws,= 4.71 rad/s

TAB.3 — Zone d'instabilité

Situation 2 —Des différentes combinaisons des valeurs poyrKy, et K,y sont étudiées. Il consiste a
analyser la zone d'instabilité pour chaque combmraides facteurs, et r.. Le début et fin de la zone
d’instabilité dans chaque itération sont illustréfegure 3) en fonction des parametrestr ..
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Zones d'instabilité - w, et W, AVEC Floquet et Coleman

Méthode de C

25

Remarque: r,* = -log(1/r,,) Q [radis]

FIG.4 —Limite de la zone d'instabilité par les n@ks Coleman et Floquet en fonction de la masde ket
raideur réduite.

6 Conclusion

Les simplifications réalisées par Coleman dansnsodele présente des inconvénients dans la détearamna
des zones d'instabilité. Un modele plus conseryvatifpréservant les termes paramétrique et pétiediest
développé et résolu par la méthode de Floquet.

L’analyse des résultats montre des différence® desrrésultats obtenus par les méthodes de Coletrdm
Floguet. Les observations, faites pour différeragametres d’'entréea( et r,), montrent que la premiéere
méthode met en évidence des zones d'instabilit gthoites.

Il faut remarquer que ces différences deviennard phportant pour des valeursmget r, plus petites.
Par contre, dans tous les cas, les fréquencesngr..) sont identiques dans les deux méthodes.

Les perspectives de ce travail s’orient sur la miseeuvre d’'autres méthodes de résolution degiégsa
paramétriques en considérant les termes non laeairsi que sur la réalisation du contrdle passif d
phénomeéne. Le développement d'un banc d’'essailpoalidation expérimentale du modéle sera égalémen
envisageé.
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