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SOMMAIRE

L’aéroservoélasticité est le résultat de la fusion de deux grandes théories s’intéressant a
des aspects bien différents de la dynamique d’un avion. L’aéroélasticité, d’une part, a
trait a la nature flexible d’un avion et étudie les phénoménes de couplage entre les forces
structurelles et les forces aérodynamiques. La commande du vol, d’autre part, considére
I’avion comme un solide rigide en configuration de rétroaction exercée par les lois de
commande, et étudie I’influence du systéme de commande sur la dynamique de I’avion.
Mener une analyse aéroservoélastique sur un avion est un probléme complexe, trés
important dans la certification des avions, étant donné que les instabilités issues des
interactions adverses entre la structure, les forces acérodynamiques et les lois de
commande peuvent survenir en tout point de I’enveloppe de vol.

Dans cette thése, nous avons congu, implémenté et validé sur trois modeles différents
d’avion une nouvelle méthode d’approximation des forces aérodynamiques non
stationnaires, qui représente une contribution originale permettant d’analyser les
interactions aéroservoélastiques, a ’aide des polyndmes orthogonaux de Chebyshev.
Nous étudions donc un aspect important de 1’aéroservoélasticité, une nouvelle méthode
de conversion des forces aérodynamiques du domaine de la fréquence (en aéroélasticité)
dans le domaine temporel (en commande) dans le but de simuler le comportement de
I’avion flexible en temps réel.

La premiére série de résultats obtenus par notre nouvelle méthode, ici développée,
concernant les erreurs d’approximation des forces aérodynamiques non stationnaires, est
comparée avec les résultats d’autres méthodes classiques comme la méthode de Padé et
la méthode de moindres carrés LS (Least Squares). La deuxiéme série de résultats
constituée par les vitesses et fréquences de battement obtenues avec cette nouvelle
méthode est comparée avec les vitesses et fréquences de battement obtenues par les
méthodes classiques de Padé et LS.

Ces deux séries de résultats obtenues par notre méthode et par les deux méthodes
classiques Padé et LS sont validés sur trois types différents d’avions : I’ATM (Aircraft
Test Model) et le F/A — 18 en collaboration avec les laboratoires de la NASA Dryden
Flight Research Center, et le Challenger CL — 604 de Bombardier Aéronautique.
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Suite a la comparaison des résultats obtenus par la méthode Chebyshev avec les résultats
obtenus par les méthodes classiques d’approximation des forces aérodynamiques Padé et
LS, sur les mémes modeles d’avion, nous avons constaté que notre nouvelle méthode est
plus rapide et précise que les méthodes classiques. Du point de vue informatique,
I’implémentation de notre nouvelle méthode est trés facile, indépendamment du modele
d’avion utilisé, a I’aide des fonctions décrivant les polyndmes de Chebyshev du premier
type prédéfinies en Matlab.



NEW METHOD FOR THE AEROSERVOELASTIC INTERACTION STUDIES
IN OPEN LOOP FOR THE ATRCRAFTS F/A — 18, CL - 604 AND ATM AND IN
CLOSED LOOP FOR THE ATM

Alin Dorian Dinu

ABSTRACT

Aeroservoelasticity is the result of the fusion between two large theories interested in
different aspects of aircrafts’ dynamics. Aeroelasticity, on one hand, treats the flexible
nature of an aircraft and studies the couplings phenomena between structural forces and
aerodynamic forces. Flight controls, on the other hand, considers the aircraft as a rigid
solid in a retroaction configuration exerted by the control laws, and studies the influence
of the control system over aircraft’s dynamics. Conducting an aeroservoelastic analysis
on an aircraft is a complex issue, very important for the aircrafts’ certification, given the
fact that the instabilities arisen from adverse interactions between the structure, the
aerodynamic forces and the control laws could appear in each and every point of the
flight’s envelope.

In this thesis, we have conceived, implemented and validated on three different aircraft
models a new approximation method for unsteady aerodynamic forces, which is an
original contribution that allows the analysis of aeroservoelastic interactions by use of
the Chebyshev orthogonal polynomials. In brief, we are studying an important aspect of
aeroservoelasticity, a new conversion method for aerodynamic forces from the
frequency domain (aeroelasticity) to the time domain (control) in order to simulate the
flexible aircraft’s behaviour in real time.

The first set of results obtained by our new method, here developed, concerning the
approximation errors of the unsteady aerodynamic forces, is compared with the results
of other classical methods such as Padé method and LS (Least Squares) method. The
second set of results, containing the flutter speeds and frequencies obtained by use of
this new method, is compared with the flutter speeds and frequencies obtained by use of
classical methods Padé and LS.

These two sets of results obtained by our method and by the two classical methods Padé
and LS are validated on three different types of aircraft: the ATM (Aircraft Test Model)
and the F/A — 18 in collaboration with NASA Dryden Flight Research Center
laboratories, and the Challenger CL — 604 from Bombardier Aéronautique.

Once compared the results obtained by use of Chebyshev method with the results
obtained by use of the classical methods of acrodynamic force approximation Padé and
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LS, on the same aircraft models, we have concluded that our new method proved to be
faster and more accurate than the classical methods. From the programming point of
view, implementing our new method was very easy, no matter the aircraft’s model, by
making use of the Matlab’s predefined functions that describe the Chebyshev
polynomials of the first kind.
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CHAPITRE 1

INTRODUCTION

1.1  Introduction et justification du projet

L’aéroservoélasticité est le fruit de la fusion de deux grandes théories s’intéressant & des
aspects bien différents de la dynamique d’un avion. L’aéroélasticité, d’une part, a trait a
la nature flexible d’un avion et étudie les phénoménes de couplage entre les forces
structurelles (€lasticité) et les forces aérodynamiques (aéro). La commande du vol,
d’autre part, considére I’avion comme un solide rigide en configuration de rétroaction
exercée par les lois de commande, et étudie 1’influence du systeme de commande sur la

dynamique de 1’avion.

Mener une analyse aéroservoélastique sur un avion est un probleme complexe, trés
important dans la certification des avions, étant donné que les instabilités issues des
interactions adverses entre la structure, les forces aérodynamiques et les lois de
commande peuvent survenir en tout point de ’enveloppe de vol. L’aéroservoélasticité
est étudiée pour les avions a commande électrique (Fly-By-Wire) car ces avions
nécessitent I’intégration de plusieurs disciplines par 1’ordinateur et cette recherche en
acroservoélasticité est indispensable pour la construction et la certification des avions

modernes & commande électrique.

L’analyse des interactions des lois de commande sur ’avion flexible mod¢lisé par
éléments finis est réalisée en construisant un modéle de commande sous forme d’espace
d’état linéaire et invariant dans le temps d’un systéme aéroservoélastique. Pour ce faire,
les forces aérodynamiques non stationnaires doivent étre des fonctions rationnelles de la
variable de Laplace, d’ou la nécessité de leur conversion du domaine de la fréquence au

domaine du temps. Dans ce projet, on va analyser et valider une nouvelle méthode de



conversion des forces aérodynamiques du domaine de la fréquence (en aéroélasticité)
dans le domaine temporel (en commande) dans le but de simuler le comportement de

’avion flexible en temps réel.

Le calcul des forces aérodynamiques non — stationnaires dans le domaine de fréquence
entre la structure flexible de 1'avion et les systémes de commande de 'avion sont en
général réalisées en utilisant des logiciels d’analyse par les éléments finis qui ont été
développés et sont en continu développement par les centres de recherche aux Etats —
Unis. Ces logiciels d’analyse par les éléments finis sont principalement ASTROS, ISAC,
ADAM, FAMUSS, STARS et NASTRAN et utilisent les méthodes de doublets (Doublet
Lattice Method) en régime subsonique et les méthodes de la pression constante
(Constant Pressure Method) en régime supersonique. Ces logiciels seront briévement
présentés dans la prochaine section 1.2. Dans cette thése, nous avons utilisé, pour ces
types de calculs, les logiciels de modélisation par des éléments finis STARS (pour
I’ATM et pour le F/A — 18) et NASTRAN (pour le CL — 604). Les vitesses et les
fréquences de battement ont été calculées par les méthodes de battement p et pk,
programmées en Matlab. Il faut définir le phénomeéne de battement en étant issu du
couplage entre les forces structurelles et aérodynamiques. Ce phénomeéne peut provoquer
la perte de contrdle d’un avion, 1’affaiblissement de la structure et peut entrainer la

destruction d’une partie ou de la totalité de I’avion.

Dans cette thése on étudie donc un aspect important de 1’aéroservoélasticité, une
nouvelle méthode de conversion des forces aérodynamiques du domaine de la fréquence
dans le domaine de Laplace. Cette nouvelle méthode se base sur les polyndmes de

Chebyshev et leurs propriétés d’orthogonalité.

La premiére série de résultats obtenus par notre nouvelle méthode d’approximation de
forces aérodynamiques non stationnaires ici développée sera comparé avec les résultats

d’autres méthodes classiques comme la méthode de Padé et la méthode de moindres



carrés LS (Least Squares). La deuxiéme série de résultats constitue les vitesses et
fréquences de battement obtenues par cette nouvelle méthode, qui seront comparées aux

vitesses et fréquences de battement obtenues par les méthodes classiques de Padé et LS.

La premic¢re série de résultats sera présentée graphiquement sous forme d’erreur totale
normalisée en fonction des fréquences réduites. La deuxiéme série de résultats sera
présentée graphiquement sous forme des vitesses et des fréquences de battement, pour

lesquelles 1’avion devient instable.

Ces deux séries de résultats obtenues par notre méthode et par les deux méthodes
classiques LS et Padé ont été validés sur trois types différents d’avions: ’ATM
(Aircraft Test Model) et le F/A — 18 en collaboration avec les laboratoires de la NASA
Dryden Flight Research Center, et le Challenger CL — 604 de Bombardier Aéronautique.

Dans la section suivante, une recherche bibliographique est présentée et divisée dans
deux parties. Dans la premiére partie de cette recherche bibliographique, une description
pour les plus utilisés logiciels dans le domaine des interactions aéroservoélastique est
donnée et dans la deuxieme partie de cette recherche bibliographique, une description
des méthodes de conversion des forces aérodynamiques du domaine de fréquence au

domaine de Laplace est fournie.

1.2 Recherche bibliographique

1.2.1 Recherche bibliographique sur les logiciels d’analyse aéroservoélastique

Nous allons présenter premiérement dans cette section les logiciels les plus utilisés dans
l'analyse et la validation des interactions aéroservoélastiques entre la structure flexible
de I'avion et les systémes de commande de I'avion. Ces logiciels, développés aux Ftats-

Unis, sont les suivants : ISAC, ADAM, FAMUSS, STARS et ASTROS.



Le logiciel ISAC (Interaction of Structures, Aerodynamics, and Controls) [1,2] a été
développé au début des années ‘70 par les laboratoires de recherche de la NASA
Langley dans le but d’obtenir un outil capable d’analyser et d’investiguer les interactions
qui peuvent apparaitre entre les structures flexibles, les forces aérodynamiques non
stationnaires et les controles actifs des avions. Des développements et des raffinements
ont été ajoutés a ce logiciel pendant les années ‘80, qui ’ont transformé dans un outil
efficace pour les analyses aéroservoélastiques. Ce logiciel a été utilisé dans les projets
suivants : le calcul du battement d’une aile de DC-10 dans une soufflerie [3], les
analyses d’un avion flexible ayant une aile oblique [4], les essais dans une soufflerie
pour une aile flexible active AFW (Active Flexible Wing) [5-7], pour le DAST (Drone
for Aerodynamic and Structural Testing), pour les ARW-1 [8] et ARW-2 (Aeroelastic

Research Wing) [9] et pour les véhicules hypersoniques génériques [10,11].

Dans le logiciel ADAM (Analog and Digital Aeroservoelasticity Method) [12], les
interactions entre les forces aérodynamiques non stationnaires, les systémes de
commande avec plusieurs entrées et plusieurs sorties (MIMO) et la dynamique
structurelle ont été étudiées. Ce logiciel a été développé chez Air Force Wright
Aeronautical Laboratories (AFWAL) au Laboratoire de la Dynamique du Vol (Flight
Dynamics Laboratory — FDL). Dans le but de valider le logiciel ADAM, un nombre de
3 modéles d’essais ont été utilisés. Deux mode¢les parmi les trois modéles étaient des
modeles réduits dans les souffleries : le modele d’aile pour la suppression du battement
d’un avion Y-17 dans une soufflerie transsonique et le modéle d’une aile dans une

soufflerie subsonique. Le troisiéme modé¢le était celui d’un avion X-29 A.

Le logiciel FAMUSS (Flexible Aircraft Modeling Using State Space) [13] a été
développé par la compagnie McDonnell Aircraft et il a été utilisé pour construire un
modele linéaire sous forme d’espace d’état invariant dans le temps pour calculer la

réponse d’un avion flexible pour I’analyse aéroservoélastique.



Dans FAMUSS, les techniques d’obtention d’un systéme aéroservoélastique différent en
philosophie des techniques classiques utilisées dans les autres logiciels d’analyse par des
éléments finis. Les forces aérodynamiques sont approchées pour un nombre de Mach par
les méthodes des fonctions rationnelles. Cette approche est utilisée pour générer un
modele sous forme d’espace d’état pour un avion flexible. Un tel modele sous forme
d’espace d’état sera utile pour valider la réponse en fréquence de la fonction de transfert
de I’avion flexible. Le modéle d’état a un plus petit ordre que celui obtenu par des

fonctions rationnelles.

STARS (STructural Analysis RoutineS) [14] est un logiciel congu dans les laboratoires
de la NASA Dryden Flight Research Center. STARS a été utilisé pour 1’analyse
aéroservoélastique sur les avions suivants : X-29A, F-18 High Alpha Research Vehicle /
Thrust Vectoring Control System, B-52 Pegasus, Generic Hypersonics, National
AeroSpace Plane (NASP), SR-71 / Hypersonic Launch Vehicle, et High Speed Civil
Transport (HSCT). Le logiciel a été écrit en langage Fortran et a été exécuté sur
plusieurs types d’ordinateurs. STARS a été utilisé dans cette thése pour les études des

interactions aéroservoélastiques sur les avions ATM et F/A — 18.

ASTROS (Automated STRuctural Optimisation System) [15] est un logiciel congu chez
ZONA Technologies pour la réalisation du design multidisciplinaire et de ’analyse de
structures aérospatiales. Les algorithmes d’optimisation mathématique sont combinés
dans ASTROS avec les méthodes d’éléments finis pour réaliser le design préliminaire
automatisé de la structure d’un avion. Le logiciel ASTROS a été développé par le
Consortium de Northrop, UAI et Air Vehicles Directorate. Le logiciel ASTROS* [16]
est une intégration de la variante commerciale du logiciel aéroélastique ZAERO [17,18]

dans le logiciel ASTROS.



Les logiciels c¢i haut mentionnés utilisent deux méthodes classiques pour
I’approximation de forces aérodynamiques non stationnaires du domaine de la fréquence
dans le domaine de Laplace: « La méthode de moindres carrés LS (Least Squares) » [19]

et « La méthode de I’état minimum MS (Minimum State) » [20].

Dans la section suivante, nous allons présenter une recherche bibliographique sur les
méthodes d’approximation des forces aérodynamiques Q(k, Mach) du domaine de la

fréquence dans le domaine de Laplace Q(s).

1.2.2 Recherche bibliographique sur les méthodes de conversion des forces
aérodynamiques du domaine de fréquence au domaine de Laplace

Dans les années 50, Theodorsen [21] a démontré que Q(s) dépendait de la variable de
Laplace s a travers les fonctions de Hankel. Quelques années plus tard, Wagner [21] a
trouvé une premiére approximation rationnelle de Q(s) par des polyndémes de Padé pour

chaque terme de la matrice des forces aérodynamiques non stationnaires.

Cette approche était basé sur une approximation fractionnelle de type P(s) / R(s), ou P et
R sont deux polyndémes en s, pour chaque terme de la matrice aérodynamique. Chaque
racine de R(s) faisait apparaitre un nouvel état, appelé état augmenté, dans le systeéme

linéaire invariant dans le temps.

Dans le cas ou la matrice de départ est de ’ordre N et ’approximation Padé est de
I’ordre M, nous obtenons un nombre de N (N+M) états augmentés. Le nombre d’états
augmentés a été réduit par Roger [19]. Dans sa formulation, un nombre de N x M modes
ont été introduits, ot N est le nombre de modes de départ. La méthode de Roger était
basée sur le fait que les termes de retard aérodynamiques ne changeaient pas et étaient
les mémes pour tous les éléments de la matrice des forces aédrodynamiques (seulement

les coefficients des numérateurs changeaient). Cette méthode a été appelée LS (Least



Squares) et elle est encore utilisée dans la plupart des logiciels d’analyses

acroservoélastiques.

Une méthode proche en formulation a la méthode LS et appelée Matrix Padé (MP) a été
proposée par Vepa [22]. Dans cette méthode, les mémes dénominateurs que ceux
considérés dans la méthode LS ont été considérés pour chaque colonne de la matrice des

forces aérodynamiques Q.

Des différentes améliorations ont été apportées aux deux méthodes présentées LS et MP.
Les approximations des forces aérodynamiques pourraient étre contraintes a passer par
certains points. Par exemple, une approximation était considérée exacte en zéro et en
deux autres points choisis. Parmi les deux points choisis, le premier point correspondait
a la fréquence de battement estimée et le deuxiéme point correspondait a la fréquence de
la rafale. L’appellation des deux méthodes LS et MS devenait alors : « La méthode ELS
(Extended Least Squares) » [23,24] et « La méthode EMMP (Extended Modified Matrix
Padé) » [25,26].

Karpel [20] a proposé une approche complétement différente par rapport a celles des
deux approximations précédentes. En sachant dés le départ que le but était de trouver un
systéme linéaire invariant dans le temps, il a incorporé cette information directement
dans I’équation des approximations des forces aérodynamiques non stationnaires en

rajoutant un terme ressemblant a une fonction de transfert d’un systéme linéaire.

L’avantage de cette méthode par rapport & la méthode de Roger est ’obtention d’une
approximation aussi précise que celle de Roger mais avec un nombre inférieur d’états
augmentés, et pour cette raison la méthode de Karpel s’appelle « La méthode d’état
minimum MS (Minimum State MS) ». Méme si la méthode MS introduit un nombre
réduit d’états augmentés, elle reste fortement itérative par rapport aux méthodes LS et

MP, ce qui reste un désavantage par rapport aux méthodes LS et MP.



Toutes les méthodes ci-dessus décrites permettaient d’approcher les forces
aérodynamiques non stationnaires dans le domaine de Laplace pour un seul nombre de
Mach a la fois. Afin d’obtenir une approximation de ces forces pour plusieurs nombres
de Mach, il fallait refaire toute la démarche d’approximation ce qui pourrait étre tres

coliteux en temps de calcul.

La connaissance d’une approximation des forces aérodynamiques valide pour une plage
de nombres de Mach et des fréquences réduites pourrait s’avérer trés utile pour les
avions militaires & commande électrique (Fly-by-Wire) pour lesquels le nombre de Mach
variait rapidement pendant les manceuvres a grande vitesse. Dans ce but, Poirion [27,28]
a construit une approximation des forces aérodynamiques non stationnaires pour une
plage de plusieurs nombres des Mach et des fréquences réduites. Plusieurs
approximations par la méthode MS ont été obtenues en utilisant des techniques
d’interpolations par des splines pour une plage de plusieurs nombres de Mach et des

fréquences réduites k.

Nous savons que les méthodes d’approximation doivent remplir deux critéres opposés :
une trés bonne approximation, obtenue par I’augmentation du nombre de termes de
retard, et un systéme linéaire invariant d’ordre réduit dans le temps (lorsque le nombre
des termes de retard est le plus bas possible). Il n’existe pas & ’heure actuelle une

méthode permettant de satisfaire les deux critéres.

Dans deux articles, Cotoi et Botez [29,30] ont proposé une nouvelle approche basée sur
une approximation de Padé trés précise. Les deux auteurs ont utilisé des méthodes de
réduction de la taille du dernier terme de leur formulation, terme vu comme une fonction

de transfert d’un systéme linéaire.



Iils ont utilisé les méthodes de réduction suivantes: la méthode de la réalisation
minimale, la méthode de Schur et la méthode de BST-REM (Balance Stochastic
Truncation — Relative Error Method) programmées en Matlab. Une comparaison entre
les résultats obtenus avec cette nouvelle approche utilisant les méthodes de réduction ci
haut mentionnées et les résultats obtenus avec la méthode de MS a été présentée. Les
auteurs ont trouvé que ’erreur obtenue par cette nouvelle approche était entre 12 et 40
fois plus petite que I’erreur obtenue par la méthode d’approximation MS pour le méme
nombre d’états augmentés et sa valeur était dépendante de la méthode de réduction
considérée dans la nouvelle approche. Cependant, cette nouvelle méthode était colteuse

du point de vue de I’effort de calcul.

A la suggestion de R. Luus [31], la méthode de Luus-Jakola [32] a été utilisée pour la
réduction du systéme aéroservoélastique. Dans cette approche, la procédure dynamique
itérative connue sous le nom de procédure d’optimisation de Luus-Jakola (LJ) a été
utilisée. On voulait obtenir un modéle du plus bas ordre sans diminuer 1’exactitude de
I’approximation. La procédure LJ a demandé un effort de calcul plus petit que celui
pour la réduction de 1’ordre du modele, et cette procédure était moins prédisposée aux

erreurs numeériques.

Dans cette thése, une nouvelle méthode a été développée, plus rapide et précise que les
méthodes classiques Padé [33] et LS, a I’aide de polyndmes orthogonaux de Chebyshev
[34-36], et cette méthode a été validée sur les trois modeles d’avions suivants : F/A — 18,

ATM et CL — 604.



CHAPITRE 2

METHODES CLASSIQUES POUR L’ANALYSE AKROSERVOELASTIQUE

Dans le but de mieux comprendre la raison pour laquelle nous avons développé une
nouvelle méthode d’approximation de forces aérodynamiques, nous allons présenter
premiérement dans ce chapitre le contexte de la partie de recherche et développement du
domaine de I’aéroservoélasticité nécessitant cette nouvelle approche. Nous allons
présenter, dans la deuxiéme partie du chapitre 2, les deux méthodes classiques de Padé
et des moindres carrés (Least Squares LS) utilisées pour la validation des résultats

obtenus par notre nouvelle méthode.
21 Les équations du mouvement de ’avion

Le mouvement d’un avion flexible sous I’influence des charges aérodynamiques non

stationnaires [37,38] est décrit par 1’équation matricielle suivante:

Mq+Cq+Kq+gq,,A,(k, Mach)q =P(t) 2.1

ou M, C et K sont les matrices généralisées de masse, amortissement et rigidité ; g, est
la pression dynamique : ggn = 0,5 pV 2 ou pest la densité de I’air et ¥ est la vitesse
vraie ; k = wb/V est la fréquence réduite ou @ est la fréquence naturelle et b est la semi
corde ; A.(k) est la matrice des coefficients aérodynamiques d’influence pour un nombre
de Mach donné et un ensemble de fréquences réduites k; q est le vecteur des
déplacements et P(r) est le vecteur de forces externes (les rafales et les perturbations des
surfaces de commande). Dans ’absence des forces externes P(f), 1’équation (2.1)

dévient :

Mq+Cq+Kq+gq,,A, (k, Mach)q=0 (2.2)
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Dans le cas de l’avion au sol (dans D’absence des -coefficients d’influence
aérodynamiques, A, = 0, et lorsque la matrice de I’amortissement C est nulle), I’équation

(2.2) s’écrit sous la forme:
Mg+Kq=0 (2.3)

d’ou les fréquences w et les modes de vibration @ sont calculés. La transformation des

coordonnées décrite par I’équation (2.4) est appliquée au vecteur de déplacement q :
q=®n (2.4)

dans I’équation (2.1) et en multipliant des deux c6tés de I’équation (2.1) par @' et ®,

I’équation généralisée du mouvement de I’avion dévient :
Mij +Crj + K7 + g, QUk, Mach)n = P(1) (2.5)
ou les changements de variables suivants sont utilisés :

M=0"M®, C=0"CO, K = d'K®
Q(k, Mach) = ®" A (k)® (2.6)
P=0"PO®

Les deux matrices: de la forme modale ® = [®, ®, @4 et des coordonnées
généralisées n=1[n, n. ns T incorporent les formes modales et les coordonnées des

modes rigides r, élastiques e, et des surfaces de commande & de I’avion.
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Pour effectuer une analyse aéroservoélastique, donc une analyse en temps réel des
commandes sur I’avion flexible, on calcule la transformée de Laplace de 1’équation

(2.5):
[M5? +C5 + K +4, Q) |n(®) = P(¥) Q.7)

ou 5§ = sb/V est la variable normalisée de Laplace. Dans ce contexte, la matrice Q(3)

peut étre représentée par un rapport polynomial ens . Pour les analyses des interactions
aéroservoélastiques, la matrice des coefficients d’influence aérodynamique A (k, Mach)

doit étre convertie sous la forme de la matrice des forces aérodynamiques Q(s) en

utilisant des méthodes d’approximation des forces aérodynamiques pour un nombre de

Mach a la fois.

Dans cette thése, une nouvelle méthode d’approximation des forces aérodynamiques a
été développée en utilisant des polyndomes de Chebyshev. Les résultats obtenus par cette
nouvelle méthode sur trois types d’avions ont été