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Notations

A, : la composante normale de la vitesse induiteéame point de contrGle par une source

d'intensité unité située sur le j eme élément.
A, : les coefficients de Fourier.
a: la pente du coefficient de portance.

B : les coefficients de Fourier.

n
C : corde de profil.
F,: force de sustentation verticale
C, : coefficient de pression.
: coefficient de trainée.
: coefficient de moment.
f : une fonctionne quelconque.
g : une fonctionne quelconque.

h : la moitié de la corde locale du segment.

i,j:indices représentant les quantités associesiare et j éme segment respectivement.
K :indice dans la direction de l'axe 0Z

M : le nombre de mach.

N : nombre total des éléments surfaciques ou lasigE cinématique.

i : Vecteur unitaire normal a la surface ou le vecteurmal sur chaque segment.

p : point arbitraire situe sur la surface du profil
g: point ou on localise la source, et spécialemeipioint que est situé sur la surface du profil.

R : coordonnées radiales (dans le systeme de caogédaytindrique)
r : distance entre deux points dans le cas tridimansl, en particulier la distance entre deux it

ou la source est placée et un point ou la viteskemotentiel sans évalués.



S : la surface frontiere du corps (le contour enpp&).

s : longueur d'un arc.

U : la vitesse de I'écoulement non perturbé.

t :temps

T, : vitesse tangentielle dans le cas des corps bidimenel ou dans le cas d'un écoulement
axisymétrique autour d'un corps axisymétrique.

T,: la composante tangentielle de la vitesse daoadel'un écoulement transversal autour d'un corps
axisymétrique (7 tangent au profil est donné dans le plan XY).

T,: composante circonférentielle de la vitesse paleahh I'axe Y dans le plan (XY)..

u,v,w: les composantes de la vitesse induite.

v; : Vitesse induite au i éme point de controle pa source d'intensité unité placé sur le j éme
élément.

X,Y,Z : coordonnées cartésiennes.

a : angle d'attaque.

[ : circulation du filament tourbillonnaire.

y . intensité de tourbillon

Ac:densité des doublets normaux.

n . équation du profil.

a; . angle induite

o :intensité de source.

@ : potentiel de vitesse.

®; : potentiel induit au i eme point de contrGle pae source unitaire placée sur le j éme élémer t.
W : fonction de courant.

qajk : fonctions de forme



o : Indique les quantités associées a I'écoulemkntiai amont.
A Laplacien ou longueur d'un élément.

O: Gradient



I ntroduction

Introduction

L'origine de la conception des premiers maxldlaéronefs fut initiée en 1808 par LORD
CAYLEY, qui a introduit pour la premiere fois d'iel@e l'aile fixe et des profils ave cambrure
afin de générer une portance capable de maintappareil en l'air. Cependant la mise en
ceuvre de ces idées doit attendre encore un sig@ge, avant I'apparition des premiers engins

volants.

Les premiers travaux ont eu lieu avant 1884 lfmarglais HASTRIO PHILIPS, qui
progressé la forme des profils, en utilisant deesédle profils a double surface et des profils

cambrés.

Il a fallu ensuite attendre, que les freres BIRT, apres leur premiére expérience sur les
planeurs, se rendent compte en 1901 que beaucamipdatanées sur les profils ont été
inadéquate avec I'expérience. C'est pour celasgorit construit leur propre soufflerie ou ils ont
essayeé une centaine de profils pour finalement guater leur premier essai en vol pour un profil

ayant une cambrure de 1/20 de la corde.

En 1920, l'aérodynamicien allemand, PRANDLT béla la théorie exacte de la
sustentation de l'aile et l'application du compoeat de I'écoulement d'air. C'est également lui

qui introduisit la notion de la couche limite quéte fortement développée plus tard.

L'aérodynamique est l'une des branches de dégamque des fluides. Elles sont
spécialement réservées aux eétudes de I'écoulemenifaid et plus pratiguement autour
d'obstacles. C'est surtout autour de profils dile ses applications deviennent de plus en plus

étendues (turbomachines,...... etc.).

Le développement de l'aérodynamique a suluicd'autres sciences telles que
l'informatique avec l'apparition d'ordinateurs daspen plus puissant, malgré leur codt, les
techniques expérimentales (essais en souffleried)iem sdr, les mathématiques avec leurs
grands progres et contribution en techniques nuuési pour la résolution en mécanique des
fluides des équations de NAVIER STOKES généralisées
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En effet, le pas décisif n'a été franchi gusdae les fonctions motrices et de sustentation
ont été sépareées, l'intérét pour l'aérodynamiqualess venu naturellement aussi bien pour les
voilures tournantes, des organigrammes, des cdddsselogiciels spécialisés ont ensuite été
crées (NASA,NACA,ONERA,...... etc) pour stimuler les vaax de recherche en
aérodynamiques surtout que la plage des vitessp®tos par les aéronefs a considérablement

augmenté pour atteindre des régimes supersoniqireyypersonique.

Malgré les récents progrées dans le calcul des égmiits (EULER, NAVIER
STOCKES) a l'aide du super ordinateurs, les méthadisant la distribution des singularités
restent d'un usage tres courant dans les bureatindes et les centres de recherches
aéronautique et spatial. La plupart des nouveades;accomme "Eco pan“de 'ONERA"quadpan
de Lockheed et "pan ‘air* de boeing sont basésasiméthodes dont la formulation physique
est la suivante :

Dans la mécanique des fluides, un écoulement autour corps de géomeétrie quelconque
peut étre générer par une distribution de singeékrgui peuvent étre localisées dans des
positions assez spécifiques de telle sorte quarface du corps devient une ligne de courant de
| ‘écoulement. Ce dernier peut étre finalisé en plagant la surface par une distribution
continue d’'une combinaison de sources-puits sousdale maillage dense. Si le corps génere
une force de sustentation, I'introduction de vomrskla plus souhaitée ( Vortex scheet ) afin de
prévoir le phénomene de circulation dont l'inte@sst fixée par la condition de Kutta- car la
détermination des caractéristiques aérodynamiqueedsurface ainsi que les effets du sillage
sur les extrémités des ailes nécessitent en génartilisation des méthodes numériques pour
simuler et comparer les résultats de differenteseption et configuration d’aile.

La solution exacte ou approchée de I'équation nalégdans la théorie des écoulements a
potentiel continue pose plusieurs difficultés ptaucalcul des champs d’écoulement autour de
corps a profil quelconque. Cependant, une nouwegbleroche pour solutionner I'équation a
potentiel peut étre accomplie par une méthodelépmeéthode des panneaux (panel method ou
méthode intégrale- méthode des singularités) auisforme l'intensité de la singularité sur un
élément spécifique en une fonction de courant darpiel, au lieu d’'une distribution continue
de singularités sur la surface du corps. La sonumates fonctions panneaux sur toute la surface

permet ainsi de trouver un systeme d’équationbaigee facile a résoudre.
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Afin de satisfaire les conditions aux limites, chagpanneau lui sera attribué un point de
contrble appelé le point P. En ces points, on latirifouent des intensités de vortéx) ( pour
calculer les vitesses en chaque points. A pdetices vitesses, on tire les pressions a la surface

nécessaires.

En conséquence, le potentiel de I'écoulement adisig&rétisé en un ensemble de singularités
surfacigues, réparties sur des panneaux, lesquegtdsdes solutions élémentaires de I'équation

de Laplace.

Le but de notre travail est d’étudier et de parer le champs d'écoulement autour de
différentes configurations d’aile fuselage et empame, au moyen de cette méthode
numerique. Ceci, nous a poussés a élaborer un dedealcul permettant de simuler les
phénomenes en questions. Puis, le travail a éégiaont le but d’étudier des configurations
complexes par un logiciel trés puissant dans ceaitte qui est le logiciel Fluent, afin de bien
prévoir ce qui se passe réellement.

L’écoulement en régime subsonique non visquecampressible a faible angle d’attaque
qui ce meut autour de la structure peut étre ingagimmme un nombre défini de lignes de
courants. L'ensemble de ces nombres lignes attaokéstructures géométriqgues considérées
nous donnent une surface sur laquelle on va faieedistribution des singularités (sources, puits
et vortex). Ce concept, nous permet de simuiefidence des parametres géométriques de la
configuration en questions sur I'écoulement.

L’art de ce travail est composé de quatre chegpit rédigé selon le plan suivant :

Plan detravail :

Le premier chapitre est consacré a une synthédedraphique. Ou, nous portons les idées
essentielles sur ce domaine a mener et de fairpoimt sur les études consacrées par des
nombreux auteurs aux phénomenes des ecoulemefasamt appelle a des études numeériques,
théoriques, et expérimentales dont la connaissaste indisponible pour une meilleure

compréhension des phénomenes aérodynamiques.

Le second chapitre couvre d'une maniere détddléeéorie mathématique et physique du
cas traité. En plus, nous dévoilons les équatiensage de la théorie des singularités a savoir, la
définition des singularités tridimensionnelles at otion de tourbillon en fer de cheval.
Egalement, les regles de similarité qui permettelet déterminer les caractéristiques

aerodynamiques des corps en écoulement compressible
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Le troisieme chapitre donne une description dlwbdes formulations numérique

élaborées et montre les étapes essentielles de aaisi que sa structure générale.
Dans le quatrieme chapitre on présente les résuttatériques obtenus. Ces résultats
seront discutés et comparés avec d’autres travanx lds mémes domaines d’études.

Enfin, nous achevons notre travail par une commugénérale et par des références

bibliographique.
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Chapitre 1

Synthese Bibliographique

1) Introduction

Ce chapitre a pour objet de faire un point surélesles consacrées par de nombreux auteurs
aux phénomenes des écoulements a différents régintear des profils d'aile d'avion. Il s'agit
donc, de faire une synthese des travaux effectaés de domaine soient numérique et/ou
expérimental. Les approches des méthodes mathérmsatif calculs sont nombreux et variés
dans cet usage pour ces raisons une multitude ddsdes numériques ont été investi par les
scientifiques. Ceci, a permet donc de poussqrdgs puissants a développer cet axe strictement

stratégiques et accentuer d'avantage la rechénameierement.

1.1) Synthése Des Travaux

Murman et Cole [17] ont contribué largement aueali@epement du calcul des écoulements
transsoniques en proposant une combinaison de mietixodes de difféerences finies selon le
domaine de dépendance, écoulement subsonique efedsmt supersonique, pour résoudre

I'équation des petites perturbations transsoniques.

De nombreux chercheurs ont présenté des solutions i@soudre I'équation des petites
perturbations transsonique ainsi que I'équatiompalientiel complet. On peut citer par exemple,
Steger et Lomax, Garabedian et Korn [18] qui omtppsé des solutions pour un écoulement
transsonique sur une aile. L’hypothése des prafilsces n’était plus nécessaire comme elle
I'était dans la publication originale de MurmanGaile [20]. Par la suite, en 1973, Murman a
produit une formulation qui résolvait avec succ&gdation de TSD en se basant sur sa

proposition initiale d’utiliser deux méthodes déétentiation.

Whitcomb(1972), étudiant les profils supercritiquesaffirmé que le fait de négliger la
viscosité ne donnerait pas une bonne solution pemeailyse de profils supercritiques.
Garabedian, Korn et Bauer [19] ont répondu rape&lnen incorporant une méthode

d’intégration pour résoudre la couche limite tudmié dans leur code de résolution de I'équation
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du potentiel complet. Trois ans plus tard, Whitcondrlarait dans une conférence que la
simulation numérique avec la méthode du potenteipée a une couche limite donnait des
résultats si prés des mesures pour les profilsretfigues, que les tests bidimensionnels en
soufflerie de ces profils devaient étre limitést Bantre, les analyses numériques pour les ailes

finies ne donnaient pas encore de résultats atgssides expérimentations.

Jameson(1975) [22] a résolu I'équation du potectehplet sous sa forme conservative. Ceci
a donné une représentation améliorée des ondebatepar rapport a celles obtenues avec la
forme non conservative. Pour les différents donmide dépendance, Jameson a appliqué le
concept de viscosité artificielle.

Une nouvelle tendance pour résoudre le potentigipbet est apparue en (1978) et a été
établie par Hafez et al [17]. La forme conservatile I'équation du potentiel complet a été
résolue en employant une compressibilité artifiecielne fois appliquée a I'équation du
potentiel, la viscosité nécessaire dans la régipersonique est introduite par la densité.

La densité est modifiée dans les régions ou I'é&raeht est supersonique de fagcon a ce que
'augmentation nécessaire soit fournie. Contrairem& la méthode originale proposée par
Murman et Cole, cette méthode emploie la différefimtie centrée dans tout [6] I'écoulement.
Cette méthode simplifie énormément la facon de narager un code en différences finies ou

en volumes finis.

Steinhoff et Jameson(1981) [23] ont démontré guéotme conservative pour un calcul
bidimensionnel en régime permanent pouvait donesr résultats multiples. Cependant, cette
caractéristique n’a pas pu étre démontrée poualouicutilisant la forme non conservative, pour
un calcul en régime transitoire ou pour un caleudirhensionnel d’'un probléme de CFD
traditionnel (calcul d’aile d’avion).

La contribution la plus récente dans la recherobd'@oulement potentiel a été faite par
Holst. Il a développé une méthode de solution cpii applicable aux ailes finies ou a un
jumelage aile/fuselage dans un écoulement tridimansl. Une grille intérieure est employée
pour décrire la surface de l'aile alors que le lagé externe est décrit comme une région
lointaine. Le chevauchement des maillages peutpeesivantage de I'approche de Chimera.

La recherche sur I'écoulement potentiel a progrésseau long des années (1970) et dans le

début des années 1980. En fait, il y a eu tellerd&mbovations pendant cette période qu’il y a
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eu trés peu de découvertes depuis ce temps. Risiedes développés durant cette période sont

encore employés aujourd’hui.

Dans les écoulements non visqueux, Arnaud Barthemsidere un profil daile
bidimensionnelle dans un écoulement subsoniqueprgosante de trainée est nulle. Ce cas va
introduire le calcul de la correction adjointe sarnombre réduit de coefficients aérodynamique
et un écoulement assez simple.

Ce premier cas est le profil RAE2822 a un nomler&ldch de 0.6 et une incidence de 2.5°.

Ainsi que le deuxieme cas est le profil RAE2822nanombre de Mach 0.73 a une incidence
2.5° (régime transsonique). L’auteur rajoute alamsseul coefficient aérodynamique la trainée
de choc.

Le comportement de la correction adjointe par rapaae nouveau ccefficient est éprouvé.
Le coefficient de trainée induite peut étre intitellta une aile tridimensionnelle dans un
écoulement transsonique (aile ONERA M6, M=0.6 et unrtidence de 3.0°). Enfin I'étude se
termine sur les fluides non visqueux par une cgométion plus complexe. AS28G est tres
proche d'une forme industrielle avec un fuselage, an moteur et une nacelle perméable. Les

conditions de vol sont : mach=0.8, incidence 2df (figure 1.1).

Hach

HAX - 1.000
1.000 - 0.950

0.950 - 0.9n0
8

0.500 - 0.450
0450 - 0 400
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0100 - 0050
d

Figurel.l : iso mach sur une RAE2822 a un nombtdatsh de 0.6 et une incidence de 2.5°
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1.105 - 1.040
040 - 0.975

0.195 - 0.130
0.130 - 0.065
0.065 - 0.000

Figurel.2 : iso mach sur une RAE2822 a un nombidaizh de 0.73 et une incidence de 2.5°

Figurel.3 : iso mach sur une aile ONERA M6 a un ln@nde Mach de 0.84et une incidence de
30
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Figure 1.4 : configuration. As28g avec mach=0.8idence 2.2°

Xavier Jullien et Noémie Souhaite (2007) [26] atmte de leurs études, ils sont donc en
mesure de mieux appréhender le fonctionnementedyamt d’'une soufflerie, et d’autre part des
méthodes numériques pour déterminer les caradfj@mrest d'un profil. lls ont pu suivre une
démarche telle qu'utilisée par les entreprises datesir aéronautique pour concevoir de
nouveaux aéronefs. Méme avec l'arrivée de supereddrrs et de méthodes de calcul toujours
plus élaboreées, les essais en soufflerie sontuosijatilisés pour caractériser I'écoulement autour
de nouveaux profils, voire de nouveaux apparéilairsi recaler les modéles numériques.

Leur projet de recherche a donc permis de mieulisegdes difficultés des deux méthodes
expérimentale et numériqgue. Méme si leurs résuftatsont pas toujours a la hauteur, quelques
résultats étant manifestement erronés, ils ont tdet méme pu comparer et essayer
d’appréhender l'origine des différences de réssiltdttenus. Outre un probleme survenu lors de
leurs pesées, ils ont eu du mal a obtenir des Isaltumériques trés fiables, vu le nombre
important de modeles a définir pour caractérigeolilement, avant de lancer un calcul souvent
long. lls ont réussi a faire converger les calqosir une incidence trop élevée (14°, 30m/s).
Malgré ces quelques difficultés, cette recherciééaaccoutumée avec des méthodes de travail

utiles dans le monde de I'aérodynamique industriel.



Chapitre 1 Skiese Bibliographique

Comparaison des résultats aérodynamiques

Tableaul.l : comparaison des résultats Cz

incidence (°) Cz(théorique),  Cz(pression) Cz(pesée) | Cz(Fluent)

0 0 -0.01 0 0
5 0,548 0,52 0,46 0,573
10 1,096 0,717 0,734 0,887

Tableau 1.2 : comparaison des résultats Cx

incidence (°) Cx(pression) Cx(pesée) Cx(Fluent)
0 0.014 0.012 0.035

5 0.033 0.016 0.05

10 0.104 0.05 0.163

Tableau 1.3 : comparaison des résultats Cm

incidence (°) Cm(théoriqgue) Cm(pression) Cm(pesée) Cm(Fluent)

0 0 0.08 0 0
5 -0.137 -0.132 -0.118 -0.159
10 -0.274 -0.172 -0.139 -0.255

Les résultats sont plus proches pour une inciddade®que pour 10°car le logiciel Fluent suit
plutbt les résultats théoriques qu’expérimentaunsqu’il considére que le décrochage n’'a pas
encore eu lieu.

Arnaud Barthet , Alain Dervieux ,Pierre Sagaut etrisinna Braza [24] ont améliorés de la
prévision des coefficients aérodynamique autoucatdigurations portantes par la méthodes de
la corrections adjointes utilisées pour des #sigarfaits et visqueux. Le fait d'étudier les
écoulements non visqueux et permettre d'appréaecorrection adjointe sur des cas ne

comportant pas des phénoménes liés a la viscadieéla couche limite, la génération de la
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trainée de frottement ou de pression visqueuxXplDeles maillages demandent moins de points
comparativement a ceux pour les fluides visqueebg donnera des temps de calcul plus court et
une manipulation plus simple des maillages pouddeeloppement de l'outil de calcul de la
correction adjointe. Par la suite, les fluides umax vont étre considérés. Toutes les conceptions
de formes aérodynamiques se font avec des caloullslides visqueuxL'outil de calcul de la
correction doit pouvoir étre capable de traiter cas pour étre applicable dans un contexte
industriel. De plus, les contraintes sur les mgdksont différentes de celles pour des calculs en
fluides visqueux a cause de la présence de la edirolite qu'il faut bien définir ainsi que du
sillage. Il va étre intéressant de voir le comporent de la correction adjointe sur ce nouveau
géner de maillage. Les coefficients de trainéersetonnés en point de trainée correspond*a 10

du coefficient de trainée.

Une approche stratégique basée sur la connaissan@®mportement des tourbillons de
sillage, notamment des mécanismes de dégénéresc@eti approche a pour objectif
d’atteindre la source méme du probleme, en agissania voilure pour générer une naissance
tourbillonnaire non aigu. Pour cela, les moyensisagés seraient I'injection massive de
turbulence a petite échelles par différents digediaileron, déflecteur aérodynamique..) qui
réduisaient lintensité des tourbillons de facomportante. Cependant de tels systemes ont
I'inconvénient d’augmenter la trainée totale qui ese contrainte plus importante pour les
avionneurs. Une autre solution est l'utilisation systéme de déclenchement d’instabilités des
tourbillons qui accélerent leur décroissance (liktds de Crow [2], de moyenne longueur
d'onde [1,2] perturbation optimale. Mais pour ceif, est nécessaire de connaitre les
caractéristiques stationnaires et instationnaitesihge, les instabilités essentielles au systeme
de tourbillons et leurs caractéristiques (en régifimgaire, non linéaire et turbulent), ainsi que
les moyens actifs ou passifs permettant de fouwteir’'énergie & moindre colt aux modes
instables qu'il cherche a provoquer.

Nybelen L., Brancher P et Giovanni(2008) [5], otdadé un sillage d’avion composé de
plusieurs tourbillons énergétiques dont la duré@idegeut atteindre plusieurs minutes. lls ont
conclu qu’ils peuvent représenter un danger pouawion suiveur en induisant un fort moment
de roulis. Le travail présenté contribue a la @ssance du comportement de ces tourbillons a
'aide de simulation numérique directe et aux gemndchelles. Différents aspects de la
dynamique des tourbillons ont été étudiés. Le meooncerne la propagation et la collision de

fronts d’'onde le long de tourbillon. lls peuventeéigénérées lors de la reconnection des
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tourbillons contra-rotatifs dans le champ lointalo sillage. Les caractéristiques de la
propagation et de ses conséquences ont été misésidence, ainsi qu’un critére objectif
d’apparition du phénomeéne d’explosion tourbillomagivortex bursting). lls ont aussi étudié par
le biais de simulations temporelles, une étuderpénague qui a mené pour caractériser et
quantifier I'interaction entre un tourbillon et gt de moteur. lls ont étudié aussi la fusion des
tourbillons co-rotatifs émis en bout d’'aile et ddet. L'approche temporelle a permis d’étudier
ce processus dans des conditions stables et iestabhs vitesse axiale pour deux modeles de
tourbillons réalistes. Des conditions aux limigekaptées ont par la suite été implantées dans le
but d’effectuer des simulations spatiales. Ce ggsimulation a permet en outre de prendre en
compte la torsion du systeme tourbillonnaire effltience de la vitesse axiale

Zoran Dimitrijevitch, Gay Daniel Mortchéléwicz, eabrice Poirion(2000) [6] ont travaillé
sur les déterminations des bifurcations de Hopfndprofil bidimensionnel soumis a un
écoulement transonique en présence dun jeu. Unélmod’état décrivant les forces
aérodynamiques acquises dans le domaine fréequegati un code Euler linéaires modélisant
I'écoulement d’'un fluide parfait est utilisé pounadyser le comportement dynamique d’un
profil d’aile bidimensionnel comportant une naméarité concernant le type de jeu. Cette
formulation des équations aéroélastiques par Jariabétat permet de déterminer
numeériguement I'existence de point de bifurcatlenHopf et de cycles limites d’oscillations.
Des comparaisons entre les solutions des équatidhider couplées aux équations du

mouvement de la structure et les solutions duéateodfétat sont réalisées.

Green S.I (1995) [25], la différence de pressiotrechintrados et I'extrados autour de l'aile
est responsable de la mise en rotation de l'aiesaextrémités, formant ainsi des tourbillons
longitudinaux intenses et concentrés. Les diff@saliscontinuités de surfaces portantes (volets,
becs nacelles, empennage..) constituent égaleresnéldments générateurs de tourbillons. Ces
différents tourbillons interagissent entre eux iamsavec les écoulements marginaux derriere

I'avion qui peut persister plusieurs minutes daasrlosphere.

A.Kourta et Al [7], ont fait I'étude d’'un écoulemie transsonique. L'’interaction onde
choc /couche limite turbulente et les décollemenqts en découlent sur I'extrados d’une aile
induisent des instabilités appelés tremblement qgqoent des vibrations de la structure. Ce
phénomene peut considérablement influencer Iderpeances aérodynamiques. Ces excitations

entretenues peuvent produire suffisamment d’éngaie exciter l'aile.
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Cette étude porte essentiellement sur la sinomatu tremblement aérodynamique (buffet).
L’objectif est de prédire correctement ce phénonmeémaitilisant les équations de Navier-Stokes
instationnaires moyennées avec un modele de tumbeiie concept de viscosité de turbulence (k-
€) adapté a cette situation. Ce modele utiliseagfficient de viscosité en fonction des taux de
déformation et de rotation. Pour valider ce modahecalcule tout d’abord I'écoulement sur une
plague plane a nombre de Mach de 0,6. La congmraivec les résultats analytique montre un
bon accord. Le profii ONERA OAT15A est choisi palécrire le tremblement. Les résultats

trouvés montrent la capacité du modeéle a prédighénomeéne instationnaire.

Xavier Toussain [8Dans son travail a traité une simulation numérigua écoulement
transonique instationnaire et turbulent d’un prefipercritique. L'objectif de ce travail était de
tester quelgues modéeles de turbulence du type RPNG la prévision du tremblement, en vue
du développement futur d’'une méthode hybride RABESL Les modéles Spalart-Allmaras de
Jones-Launder ont été testés au préalable eonstaire, et le modéle de Spalart est apparu le
plus apte aux calculs instationnaires du tremblemniess calculs instationnaires ont révélé que
la viscosité turbulente était surévaluée par le élede Spalart dans la zine de décollement et

dans la zone de sillage, ce qui conduit au treméhem

Merabet Amel(2006) [9], L'étude entreprise corsisn |'étude des caractéristiques
aérodynamiques des ailes d’avion de différentsilpréf des vitesses subsoniques avec de
différentes distributions de circulation. Les fosnde ces derniers sont considérées comme
elliptiques et arbitraires, qui représentent amggment une aile d’avion avec une trainée
minimale. Il a été convenable de représenter cistebution de circulation en termes de séries
infinies ou les premiers termes décrivent la disttion elliptique. Par ailleurs, ils ont également
représenté les caractéristiques aérodynamiqueailded’avions de différentes formes dans une
soufflerie subsonique. Les essais expérimentawpermhis de faire une comparaison entre les
caractéristiques aérodynamiques d’'une aile d’avittn forme rectangulaire, elliptique et
trapézoidale fournies par la théorie de la ligonggnte de Prandtl et celle données par les essais
dans une soufflerie a vitesse subsonique. Lestagsulumérique et expérimental obtenus sont
en bonne concordance et montrent que les propragdésdynamiques des ailes d’avion de
formes arbitraires ne difféerent pas radicalementelies de formes elliptiques. Ces résultats
montrent aussi qu’en régime subsonique les carsiitgies de I'aile ne sont pas influencées par

les différentes formes géométriques consideérés.
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N. Bekka et al (2009) [14], une étude numériquealdements a faible nombre de Reynolds
avec effet thermique autour de profils d’ailes MAWIlicro air vehicles) en utilisant différents
modeles de turbulence incluant le modeéle algébrideeBaldwin-Lomax, le modele a une
équation de Spalart-Allmaras et les modeéles a dgwations ko et SST Keo, est présentée.
D’abord, I'effet thermique sur l'efficacité dynamuig est étudié pour I'écoulement autour d’'une
aile rectabgulaire MAV, basée sur la section ddipRACA0012, avec un rapport d’aspect AR
= 2 et un angle d’incident au bord d’attaque deEdfsuite, des détails de I'effet thermique sont
limités au profil bidimensionnel NACA0012 avec ulbegueur de la corde de 3.81 cm. Cette
étude montre qu’'une amélioration de I'efficacitécaynamique ( augmentation de portance et
réduction de trainée) est obtenue par la génératione dufférence de température entre
I'extrados et I'intrados du profil ( en refroidigsent la surface supérieure et chauffant la surface
inférieure). Les résultats numeériques btenus avéérehts modeles de turbulence sont en bon
accord avec les données expérimentales sauf lelenlode

Les calculs ont été effectués avec le code CFD-FR¥SN en utilisant un schéma
d’integration dans le temps totalement implicite let schéma d’intégration dans l'espace

Upwind Roe flux difference splitting augmenté parhigh Osher-Chakravarthy limiter.

J-P Rosenblum et al( 2001) [12], pour controlecliéement tourbillonnaire sur l'aile delta
avion militaire dans le but de générer des momeatsoulis ou d’améliorer la stabilité a garde
incidence, les similations numériques d’écoulementent & améliorer la compréhension des
topologies d’écoulement relatives a l'utilisatioe dechnique de contrdle spécifiques. Une
premiere étape dans ce genre d’études est de reagpue I'on peut simuler déja de facon
précise I'éclatement tourbillonnaire sur aile deltal’absence de dispositif de contrgole.

Dassaut aviation a réalisé des calculs (Euler efeatokes) sur la configuration grande
incidence ( avec braquage des becs) de l'aile akltanirage 2000. Sur cette configuration
industrielle complexe, I'écoulement sur l'aile riksudu mélange des tourbillons provenant de
'apex, du bec interne et du bec externe. Les ml&uwler conduisent a une convergence
instationnaire,mais les efforts moyennés prédisemtrectement I'incidence de portance
maximale. Les calculs Navier-Stokes réalisés pneidlence de portance maximale montrent
que les tourbillons de voilure sont complétemenétés , alors que ce n’'est pas le cas sur les
répartitions de presion expérimentales. Plusiewigsv d’améliorations sont envisageées : la
premiere est d’enrichir le maillage dans la zong weirbillons. La seconde est d’améliorer la

modélisations turbulente : il est connu que les éhexl ke classiques modélisent mal la
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turbulence en rotation, ce qui est le cas dansdashes de cisaillement qui sont a I'origine du
noyau visqueux du tourbillon.

De sorte a simplifier la configuration d’écoulemembe comparaison calculs/expérience est
réalisée sur aile delta générique d’angle de fle@fe Les essais correspondants ont été réalisés
par ONERA a soufflerie F2 du fauga. On comparedsitipn de I'écalatement tourbillonnaire.
L'influence du raffinement de maillage dans le cawrtourbillon et du modéle de turbulence (
utilisation du modéle RSM qui prend en compte lilehce de la rotation et I'anisotropie) sont
présentés. En conclussion, certaines recommandationt données pour la simulation des

écouolements tourbillonnaires.

C.E- Moldoveanu (2007) [13], le but de cette thesé d’étudier le comportement des
tourbillons longitudinaux sous l'influence d’'unerliulence extérieure. Les travaux portent tout
d’abord sur les aspects théoriques concernantlebilions qui constituent le sillage des avions.
lls ont présenté des aspects théoriques et lesipaiiix mécanismes d’instabilité qui sont a la
base de destruction des tourbillons longitudinaomtrorotatifs. Pour les simulations réalisées,
ilIs ont choisi le logiciel JADIM développé a L'IMBdapté pour les simulations des grandes
échelles des écoulements turbulents.

La validation des méthodes numériques utiliséeséadisée par comparaison entre résultats
théoriques et les résultats obtenue par simulatimérique d’'un tourbillon longitudinaux
solitaire. De méme, ils ont étudié le comporten#oh écoulement perturbé a I'intérieur ou
I'extérieur d’un tourbillon isolé. L'étude de I'eff de la turbulence extérieure sur une paire de
tourbillons longitudinaux contrarotatifs a mis emideénce la compétition entre linstabilité
elliptique et l'instabilité de Crow des tourbillanBar I'étude des interactions d’'une paire de
tourbillons contrarotatifs au voisinage d’'une patine paroi a mis en évidence le mécanisme

de génération d’une couche limite de vorticité peidécollement des tourbillons secondaires.

Les résultats numériques, pour une aile rectarmguiimie non tordue (NACA 0012, AR =6.7)
qui n'utilise pas de déflections par volets, somtnparés avec les prédictions théoriques de la
ligne de portance. L’approche numérique utilisdagiciel CFD basé sur les équations d’Euler.
Un code maison de la ligne de portance a étésdithour prédire les valeurs de référence
théoriques. En divisant I'envergure de l'aile engtisections et en utilisant I'intégrale de surface
de la pression en chaque section une distributeinobtenue de la solution d’écoulement

correspondantes aux écoulements subsoniques essnjories (Mach = 0.3-0.7) a petits angles
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d’'attaque, la compression entre les valeurs prediteles valeurs théoriques de la ligne de
portance montre un bon accord avec une déviatioximade seulement de 2.4 % sur toute
I'envergure de l'aile. La trainée induite étaitrexte du sillage en aval en utilisant une technique
d’integrale du sillage appelée « I'analyse plan@ adftz ». Cette approche était utilisée a cause
de:

» |l nexiste pas d’'impressions inhérentes assoces I'utilisation de la méthode plus
courantes d'intégrale de surface pour calculerliaée d’'une aile.
» L'approche d'intégrale du sillage isole directemientrainée induite (trainée visqueuse

et trainée du sillage)

Les prédictions de la trainée induite basées suégration de surface, I'intégration du sillage
et les méthodes de ligne de portance sont conientées résultats numériques de la trainée
induite montrent une dépendance de la positionvath @ plan de Trefftz. Les corrections
d’écoulements presque en sillage et compressibia®ené appliquées pour améliorer les

prédictions de trainée induite par l'intégrationgiliage.

L’approche d’intégration du sillage est susceptibla dissipation artificielle due au maillage
utilisée, qui fournit une erreur qui augmente lolsda position du plan de Trefftz se déplace
plus loin en amont. Les tentatives pour estimestidtie de cet effet et de le corriger ont été
discutés. La solution numérique des équations diEmidontre que la méthode d'intégrale du
sillage via I'analyse plane de Trefftz a été appde avec succes. L'étude montre en détail un
effort originel pour identifier les incertitudesumériques associées a la simulation et

spécifiguement a la prédiction de la trainée ireuit

Une tendance de fond ces derniéres années en mpéeades fluides est de recourir
massivement a la simulation numeérique a la foissdien domaine de la recherche et du
développement de nouveaux produits dans I'indudtee champs d’application de la simulation
numérigue sont trés vastes et s’étendent chaquée guour traiter des problémes de plus en plus
complexes avec des ordinateurs toujours plus ptigtades logiciels plus intelligents. Dans ce
contexte (Vincent Chapin), (Gerhard Zumbil) et (day Kervern) entrepris au sein de l'institut
supérieur de l'aéronautique et de l'espace ISAaBder en novembre (2010), le développement

d’'une plateforme de simulation et d’optimisationmérique en mécanique des fluides nommée
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VLab (Laboratoire virtuel) et qui permettra a terdetraiter des problemes complexes de haut

niveau.

Cuzieux, (2003) Haverdings (2002), Nannoni (20a12,103;104] ont des études portes sur
la modélisation des interactions aérodynamiquesrgeiviennent sur un convertible a rotors et
parties d'aile basculants quand l'appareil est esdenhélicoptére, avion ou bien lors de la
transition entre ces deux modes. Par conséque®s apoir dressé un état de I'art, une premiere
étape consiste a modéliser I'aile suivant une od#hde ligne portante non linéaire permettant
d’améliorer la prise en compte des interactiong & rotors ainsi que I'impact de I'effet de sol
sur l'aile (théorie des imaged.e travail consiste ensuite a intégrer les difiéenodéles étudiés
au code de mécanique du vol d'Eurocopter hostcédiméeliorer ses capacités d’évaluation des

performances et des Qualités de Vol deype d’appareil.
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Chapitre 2

Modeéle Mathématique et Résolution Numérique

2) Introduction

L'aéronautique a été toujours concernée et dantawge mesure par I'ensemble des effets de
la pression de l'air sur les corps, la distributiena pression et des forces aérodynamiques. Mais
le comportement d'une particule ou d'une molécldmeéntaire de Il'air doit étre toujours étudié
afin de transformer le comportement physique eraégus mathématiques. Ceci pour ne pas
dire que toute équation représentative de chacasearactéristiques pratiqgues d'un fluide réel
doit étre prise en considération et introduit démssolution générale de chaque phénomene
physique. Cependant, ceci entraine une complexitéysteme mathématique résultants ou il
n'‘est plus facile de trouver de solution simple,dahs la mesure du possible d'omettre les
caractéristiques des fluides de faible influence.

2.1) Etudes théoriques

La détermination des performances aérodynamigueavens a été I'une des préoccupations
importantes des laboratoires de recherche dum@mnt siecle. Ceci a permis d'établir des
méthodes analytiques fiables trés utilisées daunsriception des aéronefs.

Quelques unes de ces techniques sont décrites lda paragraphes qui vont suivre.

2.1.1) La théorie des petites perturbations

D'un point de vue analytique , le potentiet ddesses est la somme d'un potentiel du
champ uniforme de vitesse parallele a I'axe dexisdes et d'un potentiel de Perturbation. Les
vitesses de perturbation sont considérées tréepen modules comparés a.

En régime permanent, I'équation de la quantittmdevement associée a l'équation de

continuité donne le résultat exact et classiqueasiti
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Cette équation différentielle est du type ellipggparabolique ou hyperboliqgue selon qu'est
(L-M2) positif, nul ou négatif. Elle est applicabland le cas d'écoulement subsonique et
supersonique.

Pour un nombre de mach nul, c'est a dire en inoessjble, on retrouve I'équation de
Laplace qui gouverne I'écoulement du fluide incagspible.

L'équation ci-dessus, peut étre simplifiée en gégint les termes contenant les quantités de
perturbation du membre de droite.

En terme de potentiel des vitesses et ne gardanequemier terme du membre droite, on a:

a-mz) 2 4 L9 0% e (y+1) 0¢ 0%

2-2
9 xS ax2 X2 U ax, 0x/ (2-2)

Cette équation est valable en régime subsonigpessonique et transsonique.

Pour un écoulement isentropique, stationnairetatiannel et faiblement perturbé d'un fluide
non visqueux et compressible I'équation précédesit étre simplifiée dans le cas d'un régime
subsonique et supersonique en négligeant le teendeaite:

9°* 40 0% 0%p
1-M? =0 2-3
(-M..) d x )/ ax ax3 (2-3)
Cette équation, contrairement aux deux premieds,neaintenant linéaire. Si P est la pression
statique en un point quelconque de la paroi, om @éfinir le coefficient de pression par :

P-P,

Cp =
P 2-4)

En remplacant la pression par son expressionreeuétisant les formules d'approximations,

le coefficient de pression devient:

u vZ + w?
CP=—2U—+(1—m§)U2 E

00 00 [

(2-5)
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Les termes contenant les carres des vitesses tighation peuvent étre néglige dans le cas

bidimensionnel ou dans celui des obstacles plans.
Les conditions aux limites sont rapportées a |daserde l'obstacle qui est décrite d'une

maniere générale par:
F (X, X%y, %)=0
L'imperméabilité¢ des parois se traduit, dans le das fluide non visqueux, par la
tangentiialité de la vitesse sur la surface destadie.
Dans le cas de I'écoulement subsonique bidimensioha condition a la paroi pour un

profil mince prend la forme classique suivante:

dx,
=y —= -
\Y “ dx, (2-6)

Stipule que les vitesses de perturbations tendsraégo a de grandes distances de I'obstacle
La présence d'un obstacle du type profile d'ailaceniperturbe I'écoulement [6,82,83] et
altere le champ des vitesses a l'infini amdatchamp des vitesses non perturbé , appelé

aussi écoulement de base, est donnée par :
u, =U,
u, =0 (2-7)
u, =0
La vitesse autour de l'obstacle reste voisne tout point, de la vitesse a l'infini ekeell

donnée par :

u =u+U,_

(2-8)

2.1.2) La théorie de la ligne portante de prandtl:

Avant d'étudier la théorie de la ligne portantePdandtl, il est nécessaire de donner un apercu
qualitatif sur la théorie tourbillonnaire appliqueex écoulements subsoniques tridimensionnels.

Lorsque l'aile est portante et d'envergure infildegourant est plan et normal a lI'envergure, a
une incidence de sustentation positive, les déressjui s'établissent sur I'extrados et les

surpressions d'intrados sont uniformes toute ligure.
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Par contre, si I'envergure est fini, un couranbedaire se produit a chaque extrémité de l'aile
et tend a égaliser les pressions, alors deux capségs en résultent.

En premier lieu, par la composition des vitessesalrant secondaire et du courant principal,
les lignes de courant sont déviées sur I'extrados e plan de symétrie de l'aile et sur l'intrados
vers les extrémités de l'aile.

En fin du bord de fuite de l'aile part une surfdeediscontinuité tangentielle de vitesse suite
aux directions différentes provoquées par l'extsadb l'intrados cette surface est une nappe
tourbillonnaire.

En second lieu, les pressions ne sont plus unif@unédoute I'envergure, la sustentation d'une
tranche élémentaire est maximum dans le plan deétsiaret, en général, tend graduellement
vers zero vers les extrémités.

Une infinité de tourbillons liés et paralleles énlergure, chaque tourbillon lié donnant deux
tourbillon libres, comme la circulation varie, lésurbillons liés n'ont pas tous la méme
envergure, les surfaces de discontinuités fornséas instables et tendent a s'enrouler a leurs
extrémités donnant naissance a deux tourbillon imang qui s'établissent aux extrémités de
l'aile sur lesquels s'enroulent respectivemenailgses tourbillons libres. Lorsque la sustentation
devient notable, ces tourbillons marginaux ainse ¢gs déviations des lignes de courant aux
extrémités de l'aile sont. Faciles a mettre eneihdd dans les laboratoires au moyen de fumées
émises au voisinage de l'extrémité de l'aile

Ainsi, nous pouvons supprimer la voiture qui estcorps matériel et la remplacer par deux
nappes tourbillonnaires, la nappe de tourbilloés &t la nappe de tourbillons libres.

La théorie de la ligne portante de Prandtl estiegple aux ailes rectangulaires de grand
allongement et de faible fleche. Le modele de Rramsidére que tous les tourbillons liés sont
paralleles et peuvent étre réunis sur un seul sefgrdié segment porteur et une nappe
tourbillonnaire plane située dans le plan de l'dilpoursuit I'étude de l'aile d'envergure limitée
en calculant la vitesse induite par les tourbilltibges les tourbillons liés situé sur le segment
porteur donnent une vitesse induite nulle sur e&lui

Considérons dans la théorie des fluides parfaitsourbillon rectiligne infini de circulation.
Ce tourbillon produit en un point M situé a unetalice de son axe, une vitesse induite
perpendiculaire :

r

V. =——— -
Sy (2-9)

Soit maintenant une aile plane, ay®X comme axe de symétrie transversal dans la théorie
de Prandtl, on admet qu'une nappe tourbillonndia@eps'étend jusqu'a l'infini, vers l'arriere,

dans le prolongement de l'aile cette nappe est&ermes demi tourbillons élémentaires
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juxtaposés de circulatiodl", dont la vitesse induite est par conséquent deisxmoindre que
précédemment.

Dans le systeme d'ax@XYZ, la vitesse induite par le demi -tourbillons damdée y au point
Mo est :

dv dr
i = (2_10)
dy 4r(yo-y)
Et par suite :
+b/ (dr )
1 d
Vi) =-— | Ady (2-11)
4”_% Yo~ Y

Etant donné que la vitesse induite est dirigée kelms dans la section de l'aile contenant le
point Mo, lincidence aérodynamique est diminuéevaleur absolue. L'angle induit dans la
section considérée est.

tan(@,) = V% (2-12)

Prandtl admet que le théoreme de joukowski s'apglig’'ou une force perpendiculaire a la
vitesse résultante et qui a les deux composaniesges:
oF ,; = JF (y) cos(a,

2 (¥) = 6F () cos(a,) 013)
OF (y) = JF (y)sin(a,)
Comme l'angle induit est faible, en remplacantlsuttante aérodynamique par son expression,
les équations s'écrivent :

+05

Fo = | PV (ydy

Z//z (2-14)

Fo = [ VLT (Ndy
2
Pour progresser dans les calculs, il faut connkittei de répartition de la circulation le long
de I'envergure.
2.1.3) Aile a répartition elliptique de circulation :
la distribution de circulation , autour des diffiétes sections de l'aile, qui suit une loi ellipgqu
est exprimée par:

ry), vy* _
2 oi2e (2-15)
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cette loi s'écarte peu de celles que l'on rencadebement, et les résultats obtenus a patir de
cette hypothése constituent une bonne approximapioar les ailes pratigues de forme

rectangulaire ou trapezoidale .

Figure 2.1 systéme tourbillonaire a une aile d'egve finie
Tﬁﬁtn.

Figure 2.2 la distribution elliptique de circutai (modele de la ligne portante de Prandtl)

Posons:
y= % cos@) (2-16)

par conséquent, I'équation (2.16) donne:

v =22
2b

La vitesse induite est constante tout le long elevérgure de l'aile et par suite I'angle induit

(2-17)

est donné par :
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ai = ro 2-18
2V_b (2-18)
d'aprés les equations (2-16,2-17) , la force deestetion verticale est:
r
F, =p.V. nb4 g (2-19)

En remarquant que lintégrale représente l'airdladeemi ellipse, la résistance induite est
exprimée par:

il
Fy, =Pu—" (2-20)
! 8
Les coefficients de portance et de trainée inchatsg:
_ bl
Z 28V,
(2-21)
2 2
Cy = Cz ou A :b—
! 7TA S

~

Par suite, pour que la circulation varie selon lmeslliptique, il faut que la corde également
varie suivant une loi elliptique, ce qui conduit a:

%
C(y) = co{l— (%)2}

(2-22)
L'expression de la circulation obtenue est:
2bV _ .a
M, = —=—
1+ A (2-23)
a'0

Pour un profil mince d'envergure infinie avec ule@dement qui tend aussi vers l'infini, la pente
du coefficient de portance est:

- 9
a=
1+% (2-24)
Le rapport des coefficients de portance pour lex geofils considérés conduit a:
Cz _ 1
(C). 1+ % (2-25)
TA

Cette analyse montre que l'aile elliptique donae & la trainée induite minimale tres recherchée
par les aérodynamiciens.

2.1.4) Aile a répartition arbitraire de circulation

En général, la répartition de circulation sur uite @st développée en série de Fourier :
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r(6) =20V, A sin(é) (2-26)

Les coefficients An (n=1,................. N) sont des incoaawgui doivent satisfaire I'équation

fondamentale de la ligne portante de Prandtl, &findent de portance est donné par:

C, _2_1322/% j sin(n)sin(@)dé (2-27)

L'utilisation des lois d'intégration des produits fbnctions circulaires conduit au résultat

simple suivant :

= ATBA (2-28)
De méme, le coefficient de trainée induite est:
_ Czz2
C 1+0 2-29
x, = 75; ( ) (2-29)
Avec : o= n(%)2

La vitesse induite n'est pas constante sur toaite Et les formules de Prandtl ne sont plus
applicables dans le cas de répartition arbitraieecticulation. Elles ne constituent qu'une
premiére approximation pour le calcul des carastigties aérodynamiques, on procéde comme
suit :

L'aile arbitraire d'allongement a est assimilée e uaile répartition elliptique dont
l'allongement estA/ (L+ J) concernant coefficient de trainée induiteAdfl+7) , en ce qui
concerne calcul de I'angle induit.

0 Et sontdes coefficients positifs, ils dépenidallongement et profil[08,79,82,83]

2.1.5) La théorie des profils minces :

La solution du probleme de I'écoulement autour ghafil arbitraire est trés complexe si I'on
tient compte de I'épaisseur, de la cambrure eadglé d'incidence.

La méthode donnée par théodosien de@BiBe67] trés lente et itérative par consequerdsil
nécessaire de développer une méthode plus simglkeebsur I'approximation de la solution
exacte.

Les équations qui gouvernent ce type de probleme:so

L'équation de Laplace est donnée par:

020 N 020
0 Xx?2 oy?2

=0 (2-30)

La condition a la surface du profil
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O®.0F =0 (2-31)
La condition imposée a l'infini :
V=V (2-32)

[

La condition de Kutta :
» la circulation du profil est choisie de telle maerié& ce que la vitesse reste finie et
continue au bord de fuite.

» La présence du corps perturbe I'écoulement etdmplde vitesse devient :
V=V, +4(xy) (2-33)
Les composantes de la vitesse sont :

U(x,y) =V, cos@) +u(x,y)

V(xy) =V, sin(@) + v(x, y) (2-34)
Ou bien:

0P 0¢
—=V_Coqa)+—
ox - @) OX

1) ) (2-39)
92 -v_sina)+%¥
oy oy

Les équations transformées du probléme iniggiennent :

L'équation de Laplace :
—— 5,0 (2-36)

La condition a la surface :

(V, +V, +0¢p)0F =0 (2-37)

2. 2) Méthodes numériques

Le développement extraordinaire de I'informatiquen&rainé pour les sciences de l'ingénieur,
et particulierement pour I'aérodynamique, une rétfoh dans les méthodes d’étude théorique.
Cette révolution, que l'on peut faire remonter atbut des années soixante, a conduit a
I'’émergence d’'une nouvelle discipline, 'aérodynqu@ numérique, qui joue un rdle de plus en
plus important dans la conception et I'optimisatitas veéhicules ou engins aériens.

Le développement de linformatique et des méthauamériques en aérodynamique a eu
deux sortes de conséquences, D’une part, des eésémmplifiees (théories linéarisées, théories
asymptotiques comme celle de la couche limite) esirdéthodes plus exactes bien connues dans
leur principe (méthodes des singularités, méthatkss caractéristiques) ont vu leur champ
d’applications considérablement élargi. D’autretpdes problémes, jusque-la inaccessibles a
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cause de leur complexité mathématique (par exergbtalcul des écoulements transsoniques et
des ondes de choc, ou le calcul découlements ni@mé décollés), ont pu étre résolus

numériquement a I'aide de nouvelles méthodes.

2. 2.1) Complexité des problémes d’aérodynamique

La détermination théorique des écoulements autaurvéhicules ou d’engins, et plus
généralement autour d’obstacles, se heurte a ffeuliés variées qui tiennent aussi bien aux
caractéristiques des équations a résoudre (égeatiom linéaires, fortement couplées, de type
mathématique variable) qu’a la complexité méme desulements auxquels on a affaire
(complexité géométrique des obstacles, diversigabmditions aux limites parfois délicates a
définir, champs illimités, effets physiques aves d@ehelles de longueur et/ou de temps trés
différentes). En particulier, la trés faible visitésles fluides usuels tels que I'air et I'eau (s@i
traduit par de tres grandes valeurs du nombre gmdRis) conduit a I'existence de couches
visqueuses minces, comparées aux dimensions destdmb, et de surfaces de quasi-
discontinuité des propriétés de I'’écoulement (ledes de choc).

En conséquence de la complexité mathématique ddédepres, I'existence et l'unicité de la
solution ne peuvent étre démontrées qu’avec destihgpes restrictives peu applicables a des
problemes réels d’'aérodynamique. Une connaissaxmérimentale préalable du probleme est
toujours indispensable a sa formulation mathématiqu

Parmi les facteurs qui contribuent a la comples#8 écoulements, il convient de faire une
place a part a la turbulence, présente dans lagldes problémes d’aérodynamique. En effet,
bien que les équations de Navier-Stokes soienblegour décrire la turbulence, la prise en
compte de toutes les échelles des fluctuationsulembes exige une discrétisation spatio-
temporelle tellement fine que le calcul completrd@coulement turbulent réel n’est possible que
dans des situations physiques tres simplifiéesigirix de centaines d’heures de calcul sur un
ordinateur puissant. Comme une description statistde la turbulence est en général suffisante,
les méthodes de calcul actuelles portent sur tautsn des équations moyennées ou filtrées qui
régissent un écoulement moyen. On sait que cediéqsidont apparaitre de nouvelles grandeurs
inconnues (termes de corrélation, comme les teagsienReynolds) qui nécessitent des relations
supplémentaires, soit algébriques, soit aux désiymtielles, constituant ce qu’on appelle un
modéle de turbulence. La modélisation de la turimdereste un probléme ouvert, d’'une grande

importance pratique, dont dépend pour une parakalité des prévisions numériques.
2.2.2) Diversité des méthodes numériques

La diversité des méthodes numériques utiliséesmdgnamique va de pair avec celle des
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problemes d’écoulement et avec celle de leurs ftatioms mathématiques.

Pour caractériser les divers types de méthodesid#mons le probleme continu représenté

symboliguement par les équations et des condjtionsf est I'ensemble des inconnues
scalairegf,, f,, f5,....f, ) fonctions des variablesX = (X, X,, X5,........ Xg )dans un
domaine D de frontierelD; L, =0 représente le systeme des équations a résoudre =g

celui des conditions aux limites. Toute méthodeé&d®lution numérique de ce probleme continu
comporte une phase de discrétisation (ou phas@migipnation) et une phase de résolution.

La phase de discrétisation transforme le lprob continu en un probléme discret, c’est-a-
dire un probléme dont linconnue p appartient &space de dimension firfR,

soitp=(pL p2.....,.p M) ou les pm sont des nombres réels. La donnée deitpdéfinir une
approximation f de f ; autrement dit, on fait lgocx d’'une représentation approchée dé€X )
parf(X.,p), fonction donnée de X et dep . Les équations et les conditions sont approchées
par des équations et conditions discréetes qui,iquus a f, donnent un systéme de M
équations pour les M inconnugs, p,, ps,....,p,, -

La phase de résolution porte sur la déterminatmtadsolution p des équations discretes. La
résolution est dite directe si elle est effectugecaun nombre fini d’opérations; elle est dite
itérative si la solution p est obtenue asymptaigant a la limite d’'une suite infinie
d’opérations, nécessairement tronquée en pratijéme s'il existe une méthode de résolution
directe, une méthode itérative peut étre plus aficet exiger en pratique moins d’opérations. A
partir de ces considérations générales, on peattémiser les grands types de méthodes de la

facon suivante.

2.2.2.1) Méthodes de singularités

L’équation L, = O étant supposée linéaire, on choisit pour f uratism exacte de cette

équation construite par superposition de certaisedutions fondamentales (appelées
«singularités») qui dépendent de parametres; llablede ces parametres définit les inconnues
discretes p . Il s’agit donc d’'un cas spécial osylsteme discret résulte de la seule discrétisation

des conditions aux limites, I'équatioh, = (tant verifiee exactement, ce qui présente

I'avantage de réduire considérablement le nombrd’iMconnues discretes nécessaires.

2.2.2.2) Méthodes de différences finies
Les équations du probleme continu sont prises $auforme d’équations aux dérivées
partielles. Le domaine D est discrétisé par un rabse de points («nceuds») définis en général

par les intersections de familles de lignes ou adases qui constituent un maillage. Les
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inconnues p sont les valeurs de f aux nceudstdlelgane discret résulte de I'application de

I'equation L, =0 et des conditions aux limit€s =g aux noceuds du maillage respectivement

dans D et sur bD. En pratique, la dépendance dearf rapport a X n'est pas donnée
explicitement; elle résulte implicitement (sans iltBars étre unique) des formules aux
différences finies utilisées pour représenter svédes de f aux nceuds, formules déduites de
développements en série de Taylor. Sauf cas spge@aypeut considérer que f est un polynéme

en X continu et dérivable par morceaux.

2.2.2.3) Méthodes de volumes finis

Le probleme continu est formulé en termes d’équatide bilan (lois de conservation) sous
forme intégrale s’appliquant a des sous-domainetcquoques de D. Le domaine D est discrétisé
par des volumes élémentaires (ou cellules, ou vedufimis) pouvant se recouvrir partiellement,
et le plus souvent définis par des maillages cordares les méthodes de différences finies. Les
inconnues p peuvent étre les valeurs moyennesabn$ chaque cellule, ou plus généralement
des valeurs de f en certains points de chaqueleelLes équations discretes résultent de
I'application a f des équations de bilan dans akazpllule.

2.2.2.4) Méthodes d’éléments finis
Le probleme continu est pris sous une formulatianationnelle, s’il en existe une, ou plus

géneralement sous une formulation faible. Cettaidex revient a écrire qule, est orthogonal a

un certain espack, de fonctions-tests, soit symboliquement:

(Liw)=0 OyOE 2-38)

Le domaineD est discrétisé par des volumes élémentaires (tulese ou éléments finis) —

notonse, I'un d’eux — dans chacun desqudis a une représentation explicite assez simple du

type:

=Y oty X) ,XOeg,
v ;a’(ﬂ’k( ) e (2-39)

Les fonctions ¢ , appelées fonctions de forme, sont le plus sdudes polyndmes par

rapport a une variable Y déduite de X par unesfiamation dee, en un élément de

référence. En général, Ieé sont reliés aux valeurs de f et éventuellemersededérivées en

des points particuliers dg . Les inconnues p sont donc I'ensemble al‘jés

Le probléme discret s’obtient soit en substituarit f dans la formulation variationnelle du
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probleme continu, soit en écrivant que f vérifee formulation faible (2-38) pour un sous-
ensemble fini de fonctions-tests (méthode desusgdndérés).

Les équations de bilan qui sont utilisées dansriéthodes de volumes finis peuvent étre
obtenues a partir d’'une formulation faible de t{p&8) ou les fonctions-tests q sont les
fonctions caractéristiques d'une famille infinie dsus-domaines de D (la fonction
caractéristique d’'un sous-domaing gtend la valeur 1 si X 3d0 autrement). On peut donc
considérer que les méthodes de volumes finis ne g@nne classe particuliéere de méthodes
d’éléments finis utilisant comme fonctions-tests les fonctions caractéristiques des éléments

finis e . La distinction s’est établie en pratique pous daisons historiques, les méthodes de

volumes finis s’étant développées initialement paes systémes d’équations de conservation du
premier ordre, et les méthodes d’éléments finisr pes équations du second ordre de type

elliptique.
2.2.2.5) Méthodes spectrales

Ces méthodes sont caractérisées par la représentdei f (dans D, ou dans des sous-
domaines macroscopiques de D) sous la forme d'weloigpement par rapport a des

fonctions de baseF (r)(X,) pour chacune des composantes de X . Supposarid,coe le

sous-domaine considéré, soit un cube, on écrit:

J1l JR
9= 2 (X)) (X) (2-40)

171 jr=1

Les inconnues discretes p sont I'ensemble desficeets a j=1, ...§. Les équations

discretes s’obtiennent a partir de (2-40).

2.2.2.6) Discrétisation :

Dans toutes ces méthodes se pose le problemeghéate la convergence de f vers f lorsque la
discrétisation est rendue de plus en plus fingdmbre M d’'inconnues discrétes augmentant
indéfiniment. Cette question fondamentale, a ldgquah ne peut répondre de fagcon compléte et
rigoureuse que pour des problemes modeles singliéist du domaine de I'analyse numérique.
On notera que dans les méthodes spectrales, leétibation est affinée en augmentant les

nombres des terme}, J,,........ J, des développements de type (2-40), chaque souaiderou

s’applique un tel développement restant fixé, atprs dans tous les autres types de méthodes, le

raffinement de la discrétisation est obtenu en wlirant de plus en plus la taille des mailles ou
30



Chapitre 2 Modele Mathématique et Résolution Numeérique

des cellules, le schéma local de discrétisatiom ppa maille ou une cellule restant fixé.

2.2.2.7) Discrétisation par la méthode de type migt

Les définitions générales ci-dessus ne distingpast danX , la variable temporelle t et les

variables spatialex = (x;, X,,X; X) qui peuvent étre des coordonnées curvilignetcqunques.

En pratique, cette distinction est importante; onsidére séparément la discrétisation du temps
et la discrétisation de I'espace, qui peuvent @adypes différents. Ainsi, on pourra avoir une

discrétisation de type différences finies en teffgps usuel) et de type éléments finis ou de type
spectral en espace. Il est méme possible de metiresuvre des discrétisations de types

différents selon la variable d’espace, par exerdpléype différences finies ex, x, et de type

spectral enx,.

2.3) Méthodes de singularités
2.3.1)Introduction :

elles sont adaptées au calcul des écoulements jmessibles «irrotationnels», et plus
généralement au calcul approché des écoulementpressibles de fluide parfait en théorie
linéarisée. L’équation a laquelle obéit, dans aewditions, le potentiel des vitesses est linéaire,
de type équation de Laplace ou équation des orldss.solutions fondamentales, dont la
superposition donne le potentiel de perturbationstannule a l'infini, sont des sources ou des
doublets répartis sur la surface de I'obstacleegtiidiscrétisée au moyen de facettes, en général
quadrangulaires ou triangulaires.

Il est essentiel de tenir compte de I'existencesdas écoulements réels, de nappes ou de
zones tourbillonnaires prenant naissance aux pafdécollements), et dans lesquelles
I'écoulement est rotationnel. Ces zones sont disé&s au moyen de filaments tourbillonnaires
concentrés, ou de particules tourbillonnaires cotmées, qui sont autant de singularités «libres»
dont les effets doivent étre ajoutés a ceux degukantés «liées» a l'obstacle. Le calcul des
positions en fonction du temps de ces singulafitdes, ou la recherche de leurs positions
d’équilibre en régime stationnaire, peut accrotnasidérablement les temps de calcul; il est
possible, pour le traitement de configurations clexgs, de figer ces singularités dans des
positions approximatives.

Nous présentons dans cette thése une approcheateigie la construction du sillage derriere
un profil d'aile. Cette méthode permet d'évalueisttes efforts aérodynamiques s'exercant sur
une configuration donnée. Le modéle d'écoulememsidéré est celui de I'écoulement potentiel.
La méthode de résolution utilisée est celle degusamités : on ramene ainsi la résolution du

probléme extérieur posé dans un domaine non borte rasolution d'équations intégrales
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singulieres posées sur la frontiére, ce qui vaagkiire par une économie importante dans le colt
et le temps de calcul. Cette méthode permet alsgiat le probleme du remaillage lors de la
construction du sillage.

Ce chapitre se donne pour objectif I'étddda méthode des singularités dans le cadre de
la visualisation d’un écoulement autour d’'un prafiile. Nous envisagerons dans un premier
temps une breve approche mathématiques basé théolde des distributions dans le cadre de la
mécanique des fluides. Nous répondrons identiqueairsi aux problemes de Neumann.

Nous nous ramenons a I'étude de I'écoulepemanent d'un fluide parfait incompressible
autour d'une aile pour modéliser notre problemedéi@rmination du champ des vitesses autour
d'un volume, est équivalente a la résolution d'woblgme de Neumann extérieur, avec
conditions de glissement aux limites [2, 5, 9, 21,5

Avec la méthode des singularités, on apgble de fournir un maillage surfacique fermé
de n'importe quelle aile, formé de quadranglesplans que nous appellerons facettes. L'aile est
en fait décrite a l'aide de plusieurs profils, c& pgermet de définir une bande de facettes entre
deux profils. En choisissant une formulation ingdgrdu probleme, on peut se ramener a un

calcul surfacique, et donc, utiliser le maillagetoous disposons.

Ceci est important, car nous pouvons rane le maillage donné par la méthode des
singularités, au lieu de développer un maillaggirtrensionnel, ce qui demanderait beaucoup de
temps. De plus, le nombre de facettes d'un tellagailest compatible avec la puissance des
ordinateurs, contrairement au cas d'un maillagdintieénsionnel. Avec cette formulation, la
vitesse du guide dérive d'un potentiel harmoniquéé par une distribution de simple couche
(sources) et une distribution de double couchelfédsi normaux), celles-ci étant réparties sur la
Frontiere du volume. Cependant, une telle répantiteduite a la surface de l'aile, ne conduit a
l'obtention d'une Résultantes des forces aérodyna(lRFA) nulle, ce qui ne convient pas au
cas d'une aile portante.

En fait, on ne peut pas obtenir de portesares utiliser une distribution extérieure a l'aile.
On crée donc un sillage (Figure 2.3), partant dul lae fuite de l'aile, orienté dans la direction
d'écoulement infini du guide et de longueur imputda

Le sillage ainsi défini peut étre considénépremiére approximation comme une surface de
courant. Il transporte la vorticité créée surd'alinsi les potentiels de part et d'autre ne past
€gaux : le potentiel est discontinu a la traverhéesillage. Mais, en écoulement permanent, le
sillage étant une surface de courant, la dérivéepoigntiel est continue. De ce fait, la
distribution de sources sur le sillage est nulleaixst elle qui engendre des discontinuités dans

la vitesse normale au sillage.
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On ne dispose donc sur le sillage, qu'usgildution de doublets normaux. Pour représenter
physiqguement le sillage, nous pouvons prolongembasdes du maillage, a partir du bord de
fuite, a l'aide de facettes. Or, en régime permanes densités de doublets normaux portées par
le sillage sont constantes sur chaque bande. Ondoee modéliser le sillage en utilisant une
seule facette par bande. On pourrait imposer umeliton de glissement sur le sillage pour
traduire le fait que c'est une surface de couidats ce choix donne une mauvaise estimation de
la RFA, en particulier compte tenu du fait que edaillage n'est qu'une approximation de la
réalité (un sillage réel est une surface de couedmits que le nétre ne I'est qu'en approximation).
On utilise donc une condition, due a Joukowskypieh connue en écoulement bidimensionnel
parfait incompressible (continuité des pressiordestvitesses au bord de fuite), traduisant le fait
qgue le guide ne contourne pas le bord de fuitesmairaccorde bien derriere celui-ci. Pour
traduire cette condition (Figure 2.3), on intercafee petite facette entre le bord de fuite et le
sillage, dans le plan bissecteur pour chaque baetlgn Iui applique une condition de
glissement. Cette facette porte la méme dengitie doublets normaux que la facette du sillage
pour la bande k. Par la suite, nous appellerofegsill'ensemble des facettes que nous créons

derriére le bord de fuite.

Figure2.3: bord de fuite et sillage de l'aile

Nous considérons donc toujours un probleme de Neaoneatérieur, mais sur un domaine
légérement modifié (ajout a l'aile de facettes @le&kdwsky), afin d'estimer la RFA. On conserve
les mémes conditions aux limites, mais sur la févatdu nouveau domaine. De plus, ce

domaine comporte des densités surfaciques de dsuldans son intérieur (sillage),

33



Chapitre 2 Modele Mathématique et Résolution Numeérique

contrairement au probleme de Neumann extérieurade fcas bidimensionnel sans sillage, par
exemple).

Cette méthode, appelée méthode des siitgslaa été développée dans les années 60-
70. Les principes de celle-ci ont été formalisés(pd_. Hess et A.M.O. Smitf31,79,).

A I'époque, cette méthode était la plus accesgble les calculs aérodynamiques en trois
dimensions, car elle utilise une répartition sudae des inconnues, ce qui conduit a une
réduction considérable des temps de calcul par orapd une meéthode totalement
tridimensionnelle. Elle était cependant exclusivetneééservée aux grands groupes de
I'aéronautique (Boeing, Airbus), qui possédaierst @gdinateurs les plus puissants. Avec
l'augmentation des moyens de calcul, on lui a @jditerses améliorations, comme un modéle
de couche limite ou de sillage adaptatif. Ce derpermet de définir un sillage suivant plus
fidelement les lignes de courants réelles. Ce neodst meilleur que celui que nous venons de

décrire, mais il nécessite un processus itérafifexex en temps.

Dans les années 80, cette méthode a coogn@eétre utiliser par des équipes aux moyens
plus réduits, et son champ d'application s'esi @alendu (application a la construction navale, a
la conception des voitures de course, et méme\alafipement du TGV).
Aujourd'hui, elle est a la portée des micro-ordinas. Une petite entreprise peut donc l'utiliser,
sans investir dans un matériel spécifique et codteu
2.3.2)Mise en équations
Pour un écoulement quelconque, les équationgudatité de mouvement et de continuité
prennent la forme (avgxconstant) :
N_N SV D\7+gﬁﬁ(v—zj :—aﬁd(ﬁjﬂf
dt ot 2 Yo (2-41)
divw =0
Si les forces massiques dérivent d'un potentiedlAyte F = gradArl , et si, & l'instant initial le
rotationnel du vecteur vitesse est nul, la nutditérotationnel reste acquise aux instants ultéieur

(Théoréme de Lagrange). Dans ces conditions, siésigne parp le potentiel des vitesses (tel
. —»

que)V = gradg alors I'équation de continuité prend la forme :

A¢g=0 (2-42)

On peut remarquer que dans I'équation de quanéiténduvement, les dérivées spatiales et

temporelles commutent, elle prend donc la forme :
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{od V2 p -
radl —+—+——-A|=0 2-43
9 ( a2, j (2-43)
D'ou, apres intégration, I'équation de Bernoulhg@lisée :

72
—OE—V?+ A+F(t)

P_
i (2-44)

On se place dans le cas d'un écoulement statientedrdérivées partielles par rapport au temps
sont donc nulles et la fonction F est une constante
\72
PV A+ constante (2-45)
P 2
On suppose que les forces massiques se réduiseftraes de pesanteur, on a donc A = -gy, en

supposant l'accélération de la pesanteur constzanta]ele et de direction opposée a I'axe Oy.

p +% o V?+gy=constante (2-46)

Le terme gy correspond a la poussée d'Archimédeseqcompense avec le poids de I'air contenu
dans la voile. Cette considération nous permetales mamener a des forces massiques nulles
dans notre cas. Cette formule permettra de détkiicekamp de pression en fonction du champ

de vitesse, puis I'effort exercé par le fluidelsile (de surface S) en utilisant :
Fo_ ~ _ & ~ 5
f = HS pndS = 5 ”Sv nds (2-47)

Soit D,, le domaine extérieur délimité par l'aile et sdlage. Le but du probleme est donc de

déterminer le potentiel des vitesses en tout pdide D..

- q : Potentiel au point M.
V,, —grad(g,) P (2-48)

Si on se place dans le cas ou I'écoulement esigdarau plan de symétrie de l'aile avec une

incidence i et une normé, :

¢, =V, cosi)x+(V_sini)y+ ¢

potentielua 'écoulmetfini  potentiale perturbati (2-49)
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Le probleme revient donc a trouver un potentietiarique @) dans Q@ avec comme conditions
aux limites :

- Une condition de glissement sur l'aile et les f@setle Joukowsky.

- A linfini, le potentiel global doit étre égal alaeengendré par I'écoulement permanent,
le potentiel de perturbation doit donc étre nul.

D'ou l'expression finale du probleme a résoudre, epti en fait un probleme de Neumann

exterieur :
AP =0 dans D,

o _ 5 o _ L

Y ==\, V surl'aile etlesfacettesde Joukowskyveo/ unenormalextérieur (2-50)
lim, ,® =0

2.3.3) Résolution intégrale du probléme

La solution de notre probleme de Neumanméredr peut s'écrire comme le produit de
convolution de la distribution solution de basd'édguation harmonique avec la somme de deux
distributions surfaciques de support inclus darfsoliatiere de @ (une de simple coucheet une

de double couche), soit :

1

-”SZ ”M—[r j SzluM vy, m dSM (2-51)

M étant le point courant sur les surfaces S etggllde I'aile, P le point ou est évalué le potentie

En prenant le gradient de I'expression (2. 5) eta@mplétant du fait que les sources sont nulles

sur le sillage, la vitesse en un point P n'appartepas a S. La vitesse dans ce cas S’écrit :

—_—

T PM 1 _ PM
V, = H“SJM stM _HJ.J.S,Z/JM grad | v, m ds,, (2-52)

Pour traduire la condition de glissement sur l'ailaous faut exprimer la vitesse en un point de

celle-ci. Il a été démontré que la condition deggiment sur l'aile se traduit par :

_IUM 0 ( 1 jds LOP, [ Hw 0 0 [ ! stm:—v;.vp (2-53)
< 41 0V, \ Iy 2 Sy AT 0vp 0V, \ Iy
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2.3.3.1) Discrétisation des équations intégrales

L'aile est d'abord divisée en bandes, et whdzande en facettes (Figure 2.4). Sur chaque
facette de l'aile, on suppose que la distributiesaurces et de doublets normaux est constante.

Figure 2.4 : maillage (bande compléte)
Si I'on effectue un bilan des inconnuesdes équations dont nous disposons, nous
remarguons que nous avons un déficit d'équatiomefiet, I'aile comportant K*N facettes, nous
avons donc autant de distributions de sourcesaardiéter. En considérant aussi les K facettes de

Joukowsky, nous avons K (N +1) distributions deldets normaux inconnues.

Ceci nous donne donc K (2n +1) inconnues. cEnqui concerne les équations, nous
disposons de K (n + 1) conditions de glissement,fournissent autant d'équations. Il nous
manque donc Kn équations.

Comme nous disposons d'une répartition deces sur l'aile pour réaliser les conditions aux
limites, nous avons la liberté d'imposer la dendgédoublets normaux sur l'aile selon une loi

simple liée a la circulatidn, . Nous choisissons pour chaque bande k, la densitante pour
Une facette j : 14, ; =F (K, ])I', Ou F est la distance entre le bord d'attaqua ptdjection du

point de contrble de la facette sur la corde lgadilesée par 2 fois la corde locale.
F étant une fonction positive pour les facettesl'eldrados et négative pour les facettes de

I'intrados (Figure2.9).
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Facette kj

Figure 2.5 : schéma de discrétisation : fonctidi, k)

Nous avons maintenant K(n + 1) inconnwagant que d'équations. Il existe d'autres
méthodes, notamment la méthode dite de minimisationt le principe est de minimiser les
variations de distribution d'une facette a l'agftene méme bande. Cette méthode est |[égerement
meilleure, pour un nombre de facettes donné, ni@isaagmente le nombre d'équations au lieu
de réduire le nombre d'inconnues, ce qui doubléilee du systeme. Cette perte de temps
engendrée ne nous a pas paru justifiee, nousemoret donc pas cette méthode.

On pourrait aussi estimer la répartitionddeiblets normaux sur chaque bande grace a un
calcul bidimensionnel. Mais cette méthode obligmglémenter un code 2D, et elle ne garantit
pas de meilleurs résultats.

Les facettes de Joukowsky ont une longueu,8% de corde locale et les facettes du
sillage 10 fois la corde locale (Figure.2.4et feg@r5). D'aprés [80], une longueur de 3 a 4 fois la
corde locale devrait étre suffisante, mais pouemwibtla convergence, par prudence, nous avons
fixé la taille a 10 fois la corde locale pour pallia d'éventuelles formes d’ailes qui
nécessiteraient des sillages plus longs. Nous pengoe cette différence de résultats vient du
fait que l'aile a un fort caractere 3D, d( au &pitelle n'est pas plane, mais posséde un diédre
important (les bords de I'aile sont verticaux)

Sion notea} ,8; respectivement, les influences en termes de hiigtoins unitaires de sources

et de doublets normaux de la facette j sur le pdéentontréle de la facette i suivant la vitesse

normale a la facette, I'équation (2.53) discréetamene :

i I:)| i _ 7o
OR D (SO 4) Y ajop, +%+ > Biu; =V, 9, (2-54)
Pios Pi0(s0 o)

j#i
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Figure 2.6 : aile et son sillage ramené a 200%odeeclocale, vue de dessus

2.4) Traitement du code
2.4.1) Algorithme.

L'implémentation peut se décomposer en quadrées indépendantes. Il est tout d'abord
nécessaire de pouvoir évaluer l'influence d'unetfacportant une répartition de sources et de
doublets normaux en un point de I'espace (ll.LRAns un deuxiéme temps, on remplit la
matrice et le second membre du systeme (lll.2.2).mMatrice représente les interactions des
facettes les unes sur les autres. Le systeme dééterminé, on le résout a l'aide d'une routine
standard (111.2.3).

Une fois les distributions connues, les vitesses évaluées aux différents points de contrdle de
l'aile grace aux formules dinfluences (Ill.2.4)uif} a l'aide de la solution, des variables
caractéristiques de I'écoulement sont calculég @).

2.4. 2)Calcul des influences dues aux facettes

L’objectif est le suivant : Savoir détermirterpotentiel et la vitesse créés en un point par un
facette du maillage en fonction de sa densité deces et de sa densité de doublets normaux.

Il faut noter que ces deux calculs sont simplif@isque les quadrilatéres formant le maillage
surfacique sont plans. Or, le maillage que peusrfournir n'est pas obligatoirement composé

de facettes exactement planes.
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Le potentiel créé par un élément vrillé éwdifficile a exprimer, il nous faut le transformar e
élément plan, par projection de ses quatre somdaets le plan médian. Cette transformation de
la surface initiale en un ensemble de facetteseglaméme disjointes, se révele meilleure pour la
Mise en oeuvre de la méthode que l'utilisationéd'&nts triangulaires, laquelle n'assure pas

généralement la continuité de la direction normale.

Elle a par contre l'inconvénient de demarnqletre fois plus de points pour décrire une aile,
les facettes n'ayant plus de sommets communs. b&ais n‘est pas génant, car il ne faut

qgu'environ 1000 points pour décrire le maillagéah

Dans le cas particulier d'une facette a mantarré, portant une distribution de sources
constante, nous avons effectué le calcul du pefestigendré en un point de lI'espace. Ce calcul
correspond aux formulations plus completes dues89 . Coulmy, que nous rappelons

maintenant.
2.4.3)Champ généré par un polygone plan avec une distrillion de sources constantes

Le potentiel créé par une surface S portantdistebution de source constante q est donné par

la formule générale suivante :

P das

<l (2-55)

Soit, sur un quadrilatere ABCD et en passant endoomeées cylindriques (Figure 2.11) :
o -1 RdARd

—_— ——, R -
q 4N §ABCDJ‘ /—R2 L 72 (2-56)

Or, =+ R*+Z? doudr = _RdR
«/ R2 +72°

Et I'équation (2.56) devient :

%: §[r'd}d9 = {rdo-|2n6 :U12+E+L“+ﬁ)nde—|z|w

AB= 2n si pOS sinon

(2-57)
AG=0
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Figure 2.7: Sources réparties sur un quadrilatire p

Le plan (O, x, y) Coincide avec le plan du polygolseméme défini par ses trois sommets
(Zi ], ,O). Dans ces conditions, on peut écrire :

1

%’ =~ ﬁ(@z TPyt Py t ¢741)_ |Z|A8 (2-58)
ou:

D v = RunQuin +‘Z“JMN (2-59)
Avec:

RMN = (X_fM )SMN - (y_’7MN )CMN (2-60)

_$n~—¢m _In~Im

CMn B dmr Smn dmr

dmn = \/(fn —fm)z +(n "7m)2

an:mrm"'rn"'dmn
m+T—0dmr
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Sn
rIm

(= (X= 8 H(Y =)+ 2§ = (= X)Cn * (7~ Y) S

z ﬁj—arcta{ z
Ron| T R,

n

Jon = Sign(Rnn){arcta{

n

278i JR., t tt itif
A :{ /B R,,R, R34e.F{uson ous positifs (2-61)
0 si non
Le gradient induit s'obtient par dérivation du i :
g 1
T — (812Q12 + stst + Sa4Q34 + S41Q41)
q AT
g 1
Fy = m (CQ, +CQ, +C,Q;, +C,1Q,,) (2-62)
' 1 .
— = mS@"(Z) (A0-J1, =355 =33, = J4)

On peut remarquer quc%—ztend bien vers +/—;l quand P tend respectivement vers les faces

supérieures ou inférieures de la facette.
2.4.4) champ généré par un polygone plan avec une distiition de doublets normaux
Constante

Le champ créé par une répartition constaatdaiblets normau&g sur le polygone ABCD
(Figure.2.8) est identique a celui engendré paammeau de tourbillons formé [m\BF'CF
EI!,_DATI'. La circulation de ces tourbillons étant identiqueAg, le gradient du champ peut

donc étre évalué en appliquant a ces quatre téanbjlla formule de Biot-Savart.
La vitesse induite par le segment [AB] au poinsPdanc :

V 1 ABOBP|-—| AP BP
Lo L BB A A - 2 (2-62)
Ay 4H‘ABDB ‘AP‘ ‘BP‘

Quant au potentiel induit, il se présente soustamé suivante :

—=——|—--dS (2-63)
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Figure 2.8 : Doublets a axe normal répartis suguedrilatere plan

Il se déduit donc facilement, grace a I'expresdeq, induite par une répartition de sources :

1 .
Ai¢ ) ﬁSIgr(z) (A0-J, = Jps =33~ Ju) (2-63)

2.4.5)Ecriture du systéme

Le remplissage de la matrice du systemeita faartir de la formule (2.54). Si I'on note K le
nombre de bandes total de l'aile, et N le nombréadettes par bande, I'équation devient, pour
toutPdedUs:
K N b d:) K N+2 _—
ZZGKJ t— +ZZ:@<PJ,UKJ Vo Vb avec PD{FI)UPJ} (2-64)
K=1J=1 2 &
L'aile étant symétrique, les répartitions de scaeede doublets sur deux facettes symétriques
seront égales. Le systeme d'équations peut domecégtuit sur une demi-aile, et sa taille est alors
divisée par 4 ce qui est loin d'étre négligeablerpes colts de calcul. En notant sym(k; j) la
facette symétrique de (k; j), on obtient :

12

N ) 1
p p p
z : z : (aKJ + asum(k,j) KJ + (asum(p) + EjaP

k== (2-65)

KpJ +ﬁs'131m(k,j)) KI — _\700'\7P avec pD (pK' pj)
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De plus, sur une bande , ; = F (K, j).I',

K /2 N 1
( P +qP )0' +| af +
22100 Oy ks t| Aeumipy > Op

k=1j=1
(2-66)

K/2

+ N+2(:8|?J + srim\(k,j)):k,j k= Ve Vp AVEC pU (pK’ pj)

k=1| j=1

La matrice du probléme est donc de la forme :

N+2

11 11 11, il 11 11
12 e - Ogan 28] +@ymd‘j))|:i‘i Z( 2] +ﬁswaklz,j>)F»</z‘i
i=1 j=1
K'.J' K'".J' K".J' N+2 K ! K ! N+2
all‘ alz ’ alk/é,N syn(l ) | j /2] syrr(K 12,j) K/2,j
K/2N+1 K/2N+1 K/2N+1 K/2N+1 K /2,N+1 /2N+1 K/2N+1
(26077 Qpy; e Oy Z(ﬁ :Bsym(i,j) )FIJ Z(ﬁ«/z j syl‘r(K/Z |))FK/2.N+1

j=1

Les lignes de la matrice parcourent les pointsatdrdle sur l'aile &t soit %(n + 1) lignes.

Les K% premieres colonnes représentent l'influence de Eai termes de sources sur les points
de contrdle. Enfin, linfluence, en termes de detshlde l'aile et du sillage sur les points de

contrdle est donnée par I%derniéres colonnes.
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Le second membre est quant a lui beaucoup pludesimp

-V, Vin+1

I

_Voc Vi 12,8 +1

De méme pour l'inconnue du probléme :

2.4. 6) Résolution

Bien que la matrice ne soit pas a diagonale stnieté dominante, elle ne pose pas de difficulté
pour la résolution. Cette matrice est malheureusémleine et sans aucune symétrie. Sa taille
étant moyennement importante, on peut opter pow méthode de résolution utilisant la
décomposition LU qui est une méthode directe efopmante pour ce probleme. Ainsi une
méthode itérative n'est pas nécessaire.
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2.4.7) Calcul des vitesses :
La vitesse de I'écoulement en un point de lesgst fonction de la répartition des sources et

des doublets normaux.

2.4.7.1) Vitesse due aux sources :
Pour calculer la contribution des sources atesge en un point il suffit de sommer toutes les

contributions des facettes de l'aile. Ces contidmstont été calculées.

2.4.7.2)itesse due aux doublets :

La contribution des doublets est un peu plus dexep En effet la composante normale de la
vitesse par rapport a la facette influente, obtesruappliquant (11.2.4), est correcte. Par contre,
les vitesses tangentielles ne sont pas parfaitemiigables. Nous avons cependant tenu a
mettre en évidence ce type de probleme.

- Le calcul des vitesses tangentielles se décongmseen deux étapes :
- Le calcul du potentiel engendré par les douldetsdifférents points de contrdle.
- La détermination des vitesses tangentiellesla par différences finies.

On noteV, les vecteurs unitaires partant du point de coatv@rs I'un des points de controle
voisins et {, I t,Deux vecteurs unitaires orthonormés tangentsla (Bigure2.8). On a alors

le systéme suivant :

%4 =% G,.6)+ 24 @,.5,)

ou. ot Umh +6t a
tn 0L : (2-67)
00 00 ¢, 9 ¢
ou, ot at "
Dont la résolution donne:
%:i % g f a¢ q T
. D[a (T, 1,) - U n(Um-tz)}
09_11_090 . 5y_92 4 i
a, D{ o, )5, G 1’} (2-68)
D = (4, 4,)(, t,) - (0,5)(G, &)

En affectant successivement a m et n respectiveleentleurs 1; 2; 3; 4 et 2; 3; 4; 1 on obtient

quatre valeurs pour les vitesses tangentielles @oprend la moyenne (1,5;7)(Figure 2.8).
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Figure 2.8 : Détermination des composantes targrgide 1P

2.5) Ecoulement compressible et subsonique

2.5.1)Introduction

Les coefficients aérodynamiques déterminéséa@mment par la distribution de singularités
sur des panneaux modélisant une configuration doenéécoulement incompressible peuvent
étre étendus a I'‘écoulement compressible en appligies régles de similarités décrites ci-
dessous.

Ces regles s'appliqguent a un écoulement suipsergontinu c'est-a-dire sans onde de choc
elles raménent le probleme de I'écoulement d'uddlaompressible a un écoulement d'un fluide

incompressible et permettant ainsi de tenir cordpteeffets de compressibilité [10, 58,59].

2.5.2)La Regle de Prandtl — Glauert :

L'écoulement compressible irrationnel en ssuigue est décrit par I'équation différentielle

suivante:
02¢ 02¢ 0%
+ + =0 -
d ox2 0dy2 0z2 (2-69)
Avec : pZ=0-M2 )

Les composantes de la vitesse de I'écoulement essiple sont exprimées par:
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U(x;y;z) = —0¢(>‘;,Xy, 2)
V(X;y;2) = W (2-70)
W (X, y,2) = 6¢(>‘;,Zy,2)

L'équation différentielle précédente peut étre dfamnmée par un changement de variables en
équation de Laplace qui caractérise I'écoulemetainpiel incompressible.

Le changement de variable effectué par Prandtégarex,y,z au reperex ,y,,z est:

X =X Yi =5y Lz =[xz (2-71)

Désignons par ¢ (x,V,,z )e nouveau potentiel de perturbation, Il est li¢ &x, y, z) par:

i(xi,vyi,z
#lx, y.2) = K ) (2-72)
En substituant dans I'équatichd9) il vient :
02¢i  02¢i = 02¢i
P42l 2% 9 (2-73)

oxi2 Qyiz 0zi?2

La fonction potentiellez i vérifie I'équation de Laplace, qui est une édquatiifférentielle

qui caractérise I'écoulement potentiel incompbéss

Les composantes de la vitesse dans les cas sont :

WX y:Z) = 6¢i(x‘;,_yi,zi)
Xl

_Ogi(xi,vyi,zi)
ZI

En tenant compte des équations précédentesolaposantes de la vitesse en écoulement

compressible s'écrivent :
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1 O0g¢i(xi,vyi,zi)

u(x y2) = B i
1 O¢gi(xi,vyi,z)
(X Y2 = ; ayi (2-75)
Cy. oy - L 0gi(xi,yi,zi)
Wiy z) =g oz

On calcule les variations locales de pressioffiaisant apparaitre les vitesses de perturbation
les coefficients de pression des écoulements gEnpér la relation suivante:

Co= % (2-76)

Cette relation donne l'influence du nombre de Mawhle coefficient de pression, pour un profil
d'aile placé a une incidence donnée elle est obtatans I'nypothése ou les vitesses de
perturbation sont faibles c'est-a-dire pour un ipmé modifiant que faiblement le champ de
vitesse a l'infini sa validité est donc limitée gumfils minces a faible courbure et dont la corde
fait un angle faible avec la vitesse a I'infini daux faibles incidences.

L'intégration des pressions locales conduit auferit de portance suivant:

Czi
CZ = ? (2'77)
De méme le coefficient de moment est donné par:
Cmi
Co=— 2-78
B (2-78)

Cette regle qui est la plus connue permetedeg tompte de I'effet de compressibilité le
calcule des composantes de la vitesse en écoulentempressible sur un corps est obtenu en
résolvant I'équation de Laplace et en multipliastdoordonnées y et z par le facteur de Prandtl-
Glauert.

Les composantes de la vitesse en écoulemenpregsible sur le corps considéré sont
obtenues en divisant la vitesse axiale [papar contre les composantes transversale et vertical
sont divisées pds. L'ensemble des coefficients aérodynamiques enl&m@nt compressible est
obtenu en divisant les coefficients aérodynamigleebécoulement incompressible par le facture
de compressibilité.
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2.5.3) La Regle de Gothert:

La régle de Prandtl Glauert est en Bocord avec I'expérience en ce qui concerne les
coefficients aérodynamiques pour des nombres dehNibles par contre et toujours dans le
domaine subsonique et pour les nombres de Maclblesttes coefficients aérodynamiques et
les pressions locales ne suivent pas aussi biardtéon théorique, c'est dans ce contexte que la
regle établie par Gothert introduit des correctiarepporter sur les coefficients aérodynamiques
obtenus en écoulement incompressible . Les cogfiside pression, de portance et de moment
en écoulement compressible sont obtenus en divisarx de I'écoulement incompressible par le
facteurp?:

2.5.4) Larégle de Karman-Tsien:
La regle de Karman-Tsien s'écrit:
Cpi

_me? o (2-79)
21+ B)

Co=
LB+

Pour de faibles valeurs de Cpi c'est a dirdaitdles perturbations a partir de la vitesse
infinie amont, la relation ci-dessus se réduit Becde Prandtl — Glauert, par contre pour des
valeurs négatives de Cpi la vitesse locale et ghande que la vitesse infinie la relation de
Karman-Tsien apporte une correction de I'effetampressibilité plus importante. Les valeurs
expérimentales sont comparées aux courbes trat@eeg les équations (2.76) et (2.79).on
remarque que I'expression donnée par karman-tsemg mieux compte ['évolution du
coefficient de pression aux nombres de mach modérés
2.5.5) La régle de Laiton

Une autre relation qui permet d'inclure I'effiet compressibilité a été établie par laiton qui
appligue La relation de prandlt-glauret en seraéftau nombre de mach local par:
Cn

CP :m (2-80)

La pression au point considéré du profilles a la pression a l'infini par la relation de
I'écoulement isentropique .on l'obtient en intrgduat I'expression du nombre de mach obtenue
dans I'équation (2.71).la relation de laiton stécri
Cp,

N M2 (1+ 0.5(y—1)|\/|§)Cloi (2-81)
2[3

C,=
B
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Cette relation peut étre comparée favorableraextregles de Prandlt —Glauert et Karman-
Tsien, elle montre que l'effet de compressibileét en bon accord avec les valeurs
experimentales.

2.6)Effet de compressibilité

A cause de la variation de la vitesse locatela surface cambrée d’'une section d’aile, le
nombre de Mach local de I'’écoulement peut variems@érablement par rapport a celui de
I'écoulement libreM., . En augmentant le nombre de mach de I'écouleli@etM., a un angle
d’incidence donné, on peut atteindre la vitessegsenquelque part sur la surface de la section

d’aile .le nombre de mach équivalent est défini cee nombre de mach critique.

Le coefficient de pression en un certainnpaiur l'aile, ou la vitesse sonique est en
premier atteinte, est appelé le coefficient de gpoescritique. Dans ce qui suit un expression va
étre dériver et a partir de laquelle le coeffitida pression peut étre déterminer.

A partir de I'équation compressible de Bernouolfi,trouve que :

VE_VE L w_ . .. }(me_lJ (2-82)
2 Q Q. Q (y 1)J{ Qp.

()2 {( )" HV-J[( 2

Comme on peut avoir :

P _q4+ R0 =1+—VCF’2/' - (2384

Apres Substitution dans I'équation (2.83) et ajgpibn de certains réarrangements :

szvz_[zv;mlmpgﬂ i}y_l} (2)85

“ , -1
SiV=V,: la vitesse du son, alors cette derniere s’exgm@a comme Ssuit :

Y y-1
=) 2\
Vazzypz(waJPpw =VZ(PJV :V2(1+ prMmjy (2-86)
p \p. )JPp =P - 2

0
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A la condition de I'état critique, les équations88) et (2.86) sont égalisées et résolues afin

d’obtenir I'expression du coefficient de presswoitique dont la formulation finale est :

/4
i e
L’équation (2.89) représente la valeur du coedfitide pressiorGe, en un point sur l'aile ou

la vitesse sonique est en premier atteinte, pounambre de mach de I'écoulement libh.,.
Cette expression peut également étre employée gi&terminer le nombre de mach critique
d'une aile pour un angle d'attaque domnéour que ceci soit plausible, on suppose §ua 0,

le coefficient de pression le plus négatif enre§istur 'aile est représenté pa@p,, selon
Glauert [6], le coefficient de pression établi dansméme point et pour le méme angle d’attaque
a mais par contre pour ul,, différent est approximativement exprimé par :

Cq
Co=—2 (2-88)

J1-M?2

Ou le facteur,,/1-M? , est connu comme le facteur de transformationrded® - Glauert.

Une formule plus précise a été proposée par \Gamkn et Tsien [6] ,son expression est :

Cp= R (2-89)
1-M2 +—p Pl

©2l1-M2 +1

En tracant les courbes dGp en fonction du nombre de madW., des équations

respectivement (2.87), (2.88) et (2.89) on pourttemininer la valeur du mach critique a
I'intersection de ces courbes.
Puisque le coefficient de sustentation peuttétnevé en intégrant I€p autour de l'aile, on

peut déduire a partir de I'’équation de Prandtlau@rt (2-89) que :
CIO

e @30

Par conséquent et avec le méme esprit de raisombeome peut estimer la pente du

C =

coefficient de sustentatidd,a partir de :

C
Clzﬁ o) a=—_% (2-91

\1-M2 1-M?2
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Enfin les équations de respectivement Karman-Tgen Prandtl-Glauert sont seulement
valides pour des états d'écoulements subsoniquess Idonombre de mach est inférieur au
nombre de mach critique M.

2.6.1)Détermination de l'intensité de circulation sur laile et 'empennage :

Les vitesses de perturbation dues #stalulition de tourbillons sur l'aile sont :

Pouri =1n ona U_oozzjzlpijyj
VI n- _
U - Z j:lQij (2 92)
Wi e e s
U—oo_ i=1 leYJ

U,,V, etW : les composantes des vitesses de perturbation
P,.Q,, etR;: Les matrices aérodynamiques.
[, : Intensité de circulation.

La condition a la paroi appliguée au point datgile de chaque panneau est exprimée par
la relation suivante :

-Bag ) R;Y; (2-93)

La résolution de ce systeme d'équations algébripeaet d'obtenir l'intensité de circulation

2.6.2)Détermination De L'angle Induit

La vitesse ascensionnelle sur l'aile induite lpadistribution des doublets sur l'axe de

I'empennage est donnée par :

Wi 2-70°?
— = -gboz-Y (2-94)
U (y2+ Zo2p

L'angle induit total s'écrit alors :
ﬂ__mchWbiJeri 995
u, U, U, (2-95)
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2.7) Calcul des coefficients aérodynamiques
2.7.1) Coefficient de pression

Le coefficient de pression'dide est donné par :

b.y,
P, = B2(Xd, - Xv,) (2-96)

D'autre part, le coefficient de pression conceriiantpennage est :

2Ub
Cp, = =237 (2-97)

2.7.2) Coefficient de portance

La distribution de la portance le long @aVergure dxprimée par la relation suivante :

n

Cp, =~ ﬂKyZZ (2-98)

1

2.7.3)Coefficient de portance moyen

Le coefficient de sustentation moyen est donné par

n

Co=> Cp AS

5 2-99
> ASj ( )
=1

La section du panneau de l'aile est supposée @eritla relation suivante :

AS, =400, (Xd; — Xv;) (2-100)
De méme, la section d'un panneau située sur |'emgenest donnée par :

AS; = faAANX 5 SInG, (2-101)

2.7.4)Coefficient de moment

Le coefficient de moment le long de I'enwgegest calculé par rapport au point situé a 25 %
de la corde.

n

%
B(y) =

(Xd, - Xv,) (2-102)
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Chapitre 3

Formulation Numérique

3.1) Principe de la méthode :

L'approche numérique de singularité exige que uwtorps autour duquel I'écoulement se
meut est divisé en un nombre fini de surface appsdéneaux adjacents. Pour faire sortir les
caractéristiques physiques de I'écoulement suiséerble du champ du corps considéré, nous
faisons la sommation de l'effet de chaque panndau, une distribution inconnue des
singularités exprimées sous forme des sources ifmmnotes, de doublets ou des tourbillons est
imposée. Ces inconnues appelés intensités dedagiitgsisont déterminées a l'aide d'un systéme
d'équations linéaires couplées, générées paritagiph de la condition que I'écoulement externe
qui sont tangents aux parois [29, 31, 32, 33, 38,@8ci accede vers le calcul des vitesses
induites dans les points de contréle sur chaquegsan Par conséquent, cette articulation nous
permet d’analyser I'écoulement autour de la géamétmsidéree.

Comme, cette méthode présente des limites pourgédemétries complexes, ceci nous a
conduits a élargir nos calculs vers un logiciebgluissant qui est le logiciel Fluent.

3.2) Description de la géométrie et hypothéses:

La géométrie que nous allons adoptée pour modééseecoulements extérieur autour des
configurations différentes est donnée dans lesd®gy(B8-1, 3-2 et 3-3).

Pour appliquer cette méthode sur une condmnadu type aile empennage, nous allons

imposer les hypotheses suivantes :

L'écoulement est stationnaire, subsonique et nsgueiux.

I'angle d'attaque est faible

['aile est mince

I'aile est attachée au fuselage et la géométraediernier est un cylindre circulaire.
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Figure 3.2:choix des singularités sur une aile

Figure 3.3 détaille de la méthode des panneaudrsarion avec utilisation plus de 2000 sur

chaque configuration géomeétrique.

3.3) Méthode Numérique

En utilisant les figures ci-contre, nous péagons la structure de l'aile par un systéme de
distribution de sources puits sur tout le contoourpsimuler I'épaisseur, et une distribution de
panneaux de vortex pour simuler l'influence dealmlorure et de I'angle d'attaque. Les équations
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de base de cette méthode sont données par I'orgiaamg (3-1)(voir page 58). , On remarque
gue le point de départ de celui-ci est I'équat@ative au potentiel. Par conséquent, on applique
comme condition aux limites la disparition des peyations du potentiel & I' infini et la

condition de I'écoulement cinématique sur le confeitiesse orthogonale nulle).

L'application de ces conditions permet laokd$on de I'équation en faisant appel a la
méthode des panneaux, qui a été résumée sur grgame (3-2) (voir page 59), pour la
détermination des intensités des singularités. édmarquera que le double intégral est identifié
comme étant l'influence du coefficie@; du panneau j sur le point i. Cette procedure nous
ramene a un systéme d'équations linéaires facileésbudre. Une fois les grandeurs

(S)déterminées, I'équatiop(S) est définie, ainsi la distribution de pressiontp&te obtenue,

apres différentiation des vecteurs vitesses.
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Organigramme (3-1)

Equation a potentiel

g =0 <//|\/| aZd \\:‘

Cp(x, Y, Z += Og=V |«

Coefficient de pressic

A

P(%,Y,2) =U,(X,Y],ZK) + ¢
! 4(x,y.2)
Ecoulement sources/ nL
Potentie
] 4
sr (s, p)
r(s)
9| -AU, Condition
ons écoulement
Intensité
sources
. /puits sur la
Parametres et 3
géométrie de ” T gs=7Y= surface
I'écouleme 4I‘|U 4r(s, p) U, panneau
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Organigramme (3-2)

1

anu_’

_ res ., .U,
n.DJ'Lr 5.p) ds= n.E

—F 1 r(s U,
n'DH'Ja””eﬁ“-ir(F)dF anu, TR
ﬂCoefficient
-iC,
Systeme d'équation1 linéaires
v
|.Aj] '{Xj} = {Bj}

Matrice vecteurs inconnus

3¢,
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3.4) Description du programme

Dans ce chapitre nous avons élaboréragramme en fortran permettant le calcul des
caractéristiques aérodynamiques de I'écoulemeatiades profils (NACA4 et 5 chiffres),) et de
la combinaison du type aile, empennage et fuseldgas I'avons principalement constitué
d’'un total de 5820 lignes répartis en 8 partiemtdeurs contenus consistent a gérer 24 sous-
programmes "subroutine". Chaque soubroutine a acteetspécifique et cela suivant le type de
configuration a traiter, son rble est de détermilzeitesse tangentielle, la distribution de
pression et 'ensemble des coefficients aérodynaesiqcoefficient de portance, coefficient de
trainée, coefficient de moment.)

Le programme principal fait appel aux fichiers admidées qui caractérisent la géométrie
de la configuration ainsi que les propriétés deoldement (I'angle de l'incidence, nombre de
mach .etc.)

Finalement, les résultats du code élaboré sonkésod'une maniére organisée dans des
fichiers de résultats. Ces derniers sont ensufiggsentés graphiqguement. A l'aide du logiciel
tecplot version 360, lequel nous a permit de visealet mettre en évidence l'influence de
certain parametre tel que l'effilement, 'angl@diie, la fleche et entre autre la compressibilité

sur les caractéristigues aérodynamiques de lagumation choisie.

3.5 Phase limite de la méthode intégrale

Le code élaboré présente quand méme des limitagiopsatique. L'hypothese de
L'incompressibilité de I'écoulement limite 'appliilité de ces codes au régime subsonique, aux
nombres de Mach plus petites que 0.3. L'hypotheseoth viscosité des fluides ne permet pas
des calculs précis de portance et de moment aéaodgne pour des angles éleves plus de 10°
ou le phénomeéne de séparation de I'écoulement rdewmportant [32].Par conséquent nous

avons allongés notre calcul a cette deuxieme épapde code fluent.

3.5.)) Simulation numérique de la deuxiéme étape

La simulation numérique élargi en code Fluent dérbdynamique, avec lequel on a va traiter
des cartographies tridimensionnelles de toutevadesbles mises en jeu (vitesse, température,
pression etc....). Dans ce cas, les caractérigtigies phénomenes a étudier peuvent étre

calculées.
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Le logiciel Fluent est un code commercial de la GF3é sur la méthode des volumes finis.
Les équations gouvernant le comportement du flp&levent étre résolues a l'aide des différents
modeéles physiques en régime incompressible ou @ssitmle, non visqueux ou visqueux,
laminaire ou turbulent, etc.

Le domaine d’étude de la géométrie est défini pamailleur Gambit. Ce mailleur propose
des solutions étendues pour les géométries les qdugpliquées tel que notre géométrie
"géométrie interférée aile fuselage empennage tte@gométrie est importée par le solveur
fluent selon un fichier DATA du premier code élaboifortran” avec incorporation des
conditions aux limites (angle d'incidence, nombeendach, la vitesse de I'écoulement) avant

d’entamer les calculs [107].

Dans cette partie, on analyse par simulation nigmér I'écoulement bidimensionnel et
tridimensionnel en régime subsonique a faible m@mde mach pour des différentes
configurations (aile seul, aile empennage, et eniéle lieu une configuration compléte d'un

avion simulé en vrai grandeur voir figure (3.12)).

HNKARA AL AE P

ﬂ_f_\\- GAMBIT  Solver: FLUENT 5i6 ID: AIRCRAFTO . axt

File Edit Solver Operation

a[[® @i

Mesh
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_I Faces M |_ ﬂ
| Edges M |_ ﬂ
| Vertices M |_ ﬂ
1 B. Layers M |— ﬂ
1 C Sys M |— ﬂ

A Visihle 4 On  Of
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Figure 3. 4: vérification du maillage de la Géonatie la configuration aile empennage avec

gambit
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Figure 3.5 : vérification du maillage de la configtion

Le maillage utilisé est bien raffiné prés des marBies mailles triangulaires, quadrilateres ou
mixtes ont été utilisées. Pour notre cas, noussepté pour un maillage triangulaires afin de
mieux contrbler le maillage dans les zones critsgge I'écoulement (couches limites et sillages).

Ou on placera un maillage condensé de type cdimite. Voir (figure 3. 6, figure 3.11).
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Figure 3.6: maillage aile, empennage, I'espaceuzatt |'aile
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Figure 3.7: maillage autour la combinaison ailgennage et I'espace entourant 3D
(Position d'aile est en bas de I'empennage)
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Figure 3.8: maillage autour la combinaison aitgpennage I'espace entourant 3D
(Aile en méme plan que lI'empennage)
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Figure 3.9: zoom d'un maillage autour l'aile 3D

10

Figure 3.10: maillage autour de la combinaisde empennage 2D

(Aile en haut par rapport a I'empennage)

64



Chapitre 3

Foulation Numérique

Kok
X

5
-
V]
e

L

e
]
LAFA

AN

\/
-,
KA

4
[
=

VN
X

A‘ﬁv
v
NP

ok A
o

%NA‘KVAZ§
1

S >

)

Y AvA
s
= e Py
el
<L
7
7
R
7>
VAV
A
-
L
TS

b

P
VAV
[T
L

vy ol
A

)
L
VAN

]

H
i

g

Ly

vy
vl
‘ﬁh

o
pavs

V7

‘ )
vaskiss
N

Figure 3.11: maillage autour la combinaison aitgpennage 3D
(Aile en haut par rapport a 'empennage)

Figure 3.12: géométrie d'un avion réel simuléflugmt
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Figure 3.13: géométrie d'un avion réel simuléflumt exporté par le logiciel CATIA

Figure 3.14: géométrie d'un avion réel simuléfluemnt exporté par le logiciel CATIA
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Figure 3.15: maillage d'un avion effectué par léllea GAMBIT
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Figure 3.16: maillage d'un avionl&space entourant
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3.7) Conclusion :

La technique consiste a modéliser l'aile et I'empge par une distribution de tourbillons
imposeés et le fuselage par une distribution decesuet de doublets normaux. Il est a préciser
gue chaque panneaux, on considére une présemoe idline source et un puits pour le cas de
doublet.

L'aile et 'empennage sont divisés en plusieumm@aux dont chacun comporte un tourbillon en
fer a cheval (voir le détail en annexe B) qui eststitué de deux tourbillons aux extrémités et un
tourbillon en amont de la méme maniére le fuselag aussi divisé en un grand nombre de
panneaux. Par la suite nous avons exploité le ilgituent afin de présenter des détails plus

profonds en tridimensionnel en surmontant les émdu premier code développé.
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Chapitre 4

Résultats et Interprétations

Nous abordons dans ce chapitre les résultats abtBtusieurs exemples sont présentés pour
illustrer l'efficacité de Il'application de la métleo de singularités a l'analyse des écoulements
subsonique autour d’'une variété de configuratiofaled portante. Il est a rappeler que cette
méthode consiste a déterminer les caractéristigéesdynamiques autour de différents types de

configurations (aile — empennage) a partir d’urlat@mn numérique.

Avant de se lancer dans les calculs, au igrdieu nous avons d’abord examiné la validité
du code tracé par une série de tests voir figideks a 4.7). Une analyse vérificative de la
segmentation (paneling) et du calcul des carattfrss aérodynamiques a différents angles
d’incidence dans la plage (0°, 9°) ont été entdPaé.la suite, des profils (airfoil) bidimensiornmel
ont été confrontés a d’autres résultats numeérigties expéerimentaux figurants dans les références
bibliographiques dans le souci de bien étre éclated’adapter nos géométries. Ceci, a été fait
essentiellement a des cas axisymétriqgues en liecme le NACAO0012 et I'asymétrique du
NACA4415.

Plusieurs positions de configurations géoiondes de I'aile avec des dimensions différentes
(fleches, effilement allongements etc..) par rappdiempennage ont été considérés. Sachant que
I'écoulement tridimensionnel autour d’'une combioais’'une aile portante avec un empennage et
les caractéristiques aérodynamiques qui en résudtent en fonction des différents parameétres qui
définissent plus particulierement la forme en pldabes considérations correspondent aux types
d'avions utilisés actuellement et qui ne se difféilent que par le nombre de Mach. Nous avons
voulu ajuster une configuration d’aile caractariggar un nombre de Mach nul, avec angle
d'incidence de 0° a 9° et d'un allongement standardR = 6. Quant a l'influence de I'effilement
de l'aile nous nous sommes intéressés a I'étudeed’valeur la plus couramment utilisée dans la

construction aéronautique, a savoir 0.5.

Pour cerner qualitativement [linfluence des phénoese d’interactions issues de
'implanture de 'empennage et fuselage sur I'pdetante et principalement leurs impacts esr |
parametres aérodynamiques, nous avons étalé cetteulation sur plusieurs positions de

I'empennage par rapport au plan de laile.
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4.1) Validation Du Code

Au cours du développement du code, que nopsliapons (aile_empennage code) (en référence
a Icare, panel code [31,32]), nous avons effecuedqges tests simples, permettant de valider nos
arrangements. Ensuite, nous avons créé des pannegtargulaires répartis sur la surface d’aile
gu'on appelle par la suite maillage de l'aile. llolagement le plus grand de l'aile nous permet de
considérer son envergure comme infinie. On peut damparer alors les valeurs de Cp obtenues
par notre calcul avec celles données par "SmittsHRamel Method For Single Elément Lifting
[31,32] Airfoil In 2-D. Il nous reste ultérieuremea vérifier la cohérence des résultats pour une

configuration aile-empennage.

Pour vérifier I'exactitude des tracés de profitgemus (discrétisation et paneling), nous avons
comparé nos résultats avec les tableaux de coogdsnmle discrétisation fournis par lon
Paraschivoiu [107]. Il est nettement claire que les points obtenug@rs’adaptent parfaitement

aux profils théoriques, voir figures 4-1 et 4-2.

S [ =]
9.4 g NACA 0012 .41 NACA 4415
0.2r 0.2
: e — : /'/Ir'/"l77I i 7*’**1—7,,,1;7”1
Loy e gy \tq
OF +, ,025 05 , 035" "' 0 r'// I RN ERR B s =Y
L A xmid s o 40254 +—05—* "0./5 )
r F xmid
-0.2r
r -0.2f
-0.4F i
: 0.4f

Figure: 4. 1 Discrétisation du profil symétriqudACA 0012 et un profil cambré NACA 4415

Quant aux figures 4-2 et 4-3 qui représentenidémce sur I'approximation géométrique des
profils tests de la segmentation bidimensionnpber differents nombres de panneaux (8, 16,
32,40), montrent nettement que le contour géomgdrigel est rapidement atteint pour un nombre
de paneling supérieur au facteur 32. Il est clgire plus nous augmentons le nombre de panneaux

plus la précision sera atteinte.
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Figure 4.2 :L’influence du nombre de panneaux aydométrie du NACA 4415
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Figure 4.3: Zoom l'influence du nombre de pannesurda géométrie du NACA 4415

Les figures 4.5 et 4.6 représentent la distributles pressions locales et illustre clairement le
mécanisme de sustentation. Elle permet de montepllition des zones de dépression et
surpressions le long du profil. On remarque framobnt I'importance de la dépression sur
I'extrados qui est beaucoup plus élevée en moyamada surpression sur l'intrados.

De ce fait, elle confirme d’'une maniere accomplevalidité du code élaboré. En effet, il
est a noter aussi que les résultats suivent takdison des singularités (source et tourbilloas
leurs bons placements sur la surface a étudier. |laPsuite, une comparaison est faite avec les
résultats théoriques et  expérimentaux pour lesfilpr NACA0012 et NACA4415
[51,54,57,58,61,66,68, 69,73,91,93 107]
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Figure 4.4: Distribution du coefficient de press{op le long de la corde NACA4415

Frofil
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————— Cp pour alpha=0°
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Figure 4. 5: Distribution du Cp pour differentges d’incidence : NACA 0012

Selon la figure (4-5), on a présenté la couffye pour différents angles d’incidences le long
du profil. Les pressions obtenues sont répartida d&€me maniére sur I'intrados et I'extrados pour
un angle alpha de 0° pour un le NACAO0012. Puistpgitesse tangentielle sur les parois du profil
est supérieure a la vitesse infinie (sur le prbbls extrémités). Par conséquent,
courant du fluide considéré comme parfait se ragmot les unes des autres. Par conservation
d’énergie, la vitesse le long du profil est élevalers que la pression en aval du profil augmente.
On note donc, le comportement des graphes sefigula (4-5) pour les différents angles d’attaque
ou le Cp est important au début du profil arrivanin pic et chute au fur et a mesure que I'on se

déplace dans le corps.
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L’augmentation de l'incidence permet de différencles pressions de lintrados et
I'extrados. Sur I'extrados, la vitesse tangentiallgmente par rapport a la vitesse normale donc la
pression diminue sous incidence nulle. A linveldatrados voit sa vitesse tangentielle diminue,
du fait de 'augmentation de I'obstacle que prodaite a I'écoulement venant de 'amont. Comme

le point d’arrét est toujours le bord d’attaqueytés les courbes du coefficient de pression taraen

la fin du profil vers la valeur unité.

Pour de plus amples informations techniques,
notre code a partir d'un maillage prédéfini voguies (4.7 ,4.8). A ce stade, nous présentons les
distributions des pressions et des vitesses autesir profils consacrés a cette étude ainsi que la

disposition des lignes de courants. Ceci nous elfithiistration quasi réelle de I'écoulement autou

des différentes configurations choisies voir fegi(4.9 a 4.17).
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Figure 4.7: Tracé

et maillage du profil NACA4415

raMoss jugé utile d'enrichir et tester
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Figure 4. 8 : Distribution de CP pour differengind’incidence NACA 0012
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Figure 4.9:Distribution des pressions pour différemgle d’incidence NACA 0012

74



Chapitre 4 Résultats Et Interprétations

ca
caE
b4

ug alpha=0° !“- alpha=3"

<a
-

Figure 4.10 : Distribution de la vitesse tangdiigoour différents angles d’incidence NACA0012
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Figure 4.11: Distribution des vitesses pour diffiéseangles d’incidence NACA0012
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Figure 4.12: Distribution de Lignes de courantmpdifférentes angles d’'incidence NACA0012
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Figure 4.13 : Distribution de CP pour différendegles d’'incidence NACA4415
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Figure 4.17 Distribution des Lignes de couranurpdifférentes angles d’incidence NACA4415
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Pour la détermination du coefficient de sustentalbzal du CI, on a adopté une représentation en
fonction de l'angle de l'incidence. La courbe Gi¥fde la figure 4-19 présente un maximum aux
incidences positives et par extrapolation un mimmaux incidences négatives, entre ces deux
limites du coefficient de portance la courbe eatiguement linéaire. La région utile s'étend sug un

gamme d'incidence comprise entre -4° et +4°. Aipde la pente de droite définit & l'aide du

rapport dC%a on exprime la variation de la portance réstilthnne variation d'incidence voir

figure (4-19).

2 p—
NACA4415 MACH=0.0 B
| v% I Wa) | J
-4 -2 D 2 4
ALPHA (deg) i
1
o LL

Figure 4. 18: Représentation du Cl en fonctionideitience
La courbe de portance présentée sur la figliie8), coupe I'axe des abscisseso e+ 4° ou la

portance devient nulle. On remarque que celleait ou décroit aveco. En dehors d’'une plage
d’angle de balayage d’incidence d’intervalle (-4 4#€t), on obtient des valeurs extrémes qui
provoguent le décollement de I'écoulement. Cetttupeation se traduit sur les courbes éclaircies
par les figures (4.20 et 4.21) par un une vamatinéaire au-dela du coefficient de portance
maximale et qui est due théoriquement aux termededeé supérieur des sinus et/ou des cosinus
que prend en considération la formulation mathégnatipour le calcul plus détaillé du CI. Une
représentation des données expérimentales graph@gie accomplie et approximée
raisonnablement par une comparaison avec no$tatssnumeriques. Il est enregistré qu’une

bonne corrélation entre les deux résultats esbarabcord.
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2p s Cl resultaa numerique
H——— Clresultaa experimental

NACA 0012

I 5
02k ALPHA (deg)

05k

Figure 4.19 : Représentation de I'evolution dedegnce en fonction de I'angle d’incidence pour le
profil NACA 0012

2F  ---- Clresultat Numerique
1.8 ;

[ - Clresultat experimontale
16F
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06F

| R R
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Figure 4. 20: Représentation de la variation ddfmdent de portance en fonction de I'angle
d’incidence pour le profil NACA 4415

Du point de vue influence de la segmentation (pagglnous avons remarqué que la variation du
nombre de panneaux utilisés pour la discrétisatiomprofil influe énormément sur le résultat du

coefficient de portance figures (4-21-b et 4-21-a).
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variation du coefficient de portance en fonction de l'incid ence
09
o8f -- 10 panneaux
--20 panneaux
07F -- 40 panneaux
5 -- 60 panneaux
0.6
05
O
04 _—
03F _—
02fF T
oif
O:/%lewwl‘H‘lwwl‘”u
0 0.5 1 15 2 25 3

Figure 4. 21-a: Influence du nombre de panneaulestwefficient de portance
En fonction de I'angle d'incidence Pour le NACA P01

Sur la figure 4.21.a, nous avons fait varier llend'incidence du profil symétrique NACA 0012
afin d’obtenir la portance du profil a diverses l@asgNous remarquons ainsi que la variation du ClI
en fonction dex suit une loi linéaire de pente environ égale 011. La fonction de CI qui est Cl
= 0.121*alpha pour le cas des profils symétriqguesg la forme y = ax. C’est une relation simple

et aisée a manipuler.

Ayant présentés une variété de profils symétriqieedype Cl =aa, nous nous sommes rendus
compte que la pente est une constante qui dépend de la géométrierghs géométrique étudié. .
Cette relation nous permettra ainsi de connaitngoldance quelle que soit I'incidence du profil
symétrique, grace, soit a l'essai sous une inciglegeelconque, soit grace a des tables qui

donneraient directement I'équation de la droite.

Remarque:

Nous nous sommes limités a un angle égal a 9 stepuésque la théorie avec laquelle on a

traité notre code ne tient pas compte de I'effetale@iscosité et de la couche limite.
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*F convergence des résultats en
[ fonction de nombre des
sor paeauE
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Figure 4. 21-b: Influence du nombre de panneaukesudsultat obtenu de la variation du
coefficient de portance en fonction de I'incidence
Sur la figure 4.21b, nous avons fait varier le noendle panneaux par une discrétisation de 10 a 60.
Nous remarquons qu’a partir de plus de 40 pannkauarefficient de portance reste pratiquement

le méme.

Cette étude nous a permis de montrer la convergdexeésultats avec 'augmentation du nombre
de panneaux sur le profil. La méthode des pannedeixméme que n’'importe quelle méthode
discrétionnaire, n'apporte pas une solution arg@giau probléme, mais une solution numérique.
On pourrait croire que l'augmentation vers I'infoli nombre de panneaux permettrait d’obtenir un
excellent résultat. C’est vrai sur ce point, magstcinutile, car ainsi que le montre la figure 512,

nous avons une convergence rapide du résultatlawld&0 panneaux.

Nous pouvons aussi faire remarquer que pour lefilgpreambrés figure 4.19, I'évolution du
coefficient de portance du profil est une fonctiomeéaire dea , l'incidence du profil. Mais
contrairement aux profils symétriques, les pratdsnbrés ont une portance initiale, ici de 0.37, ce
qui fait que I'équation qui régit Gif est: CIl4) = a*a + b. Et que pour les NACA 4419%=0.37,
eta=0.1149

Cette relation nous permettra ainsi de connaitigoléance quelle que soit I'incidence d’'un profil
cambré, grace, soit a I'essai sous 2 incidenceEaugues, soit grace a des tables qui donneraient

directement I'équation de la droite.
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On utilise dans la figure 4.22 une représentation cdefficient de moment en fonction de
I'incidence. Le moment est calculé par rapport ard bde d'attaque du profil ou nous adoptons
comme convention qu'un moment piqueur est positii@ment cabreur est négatif. Aux incidences
usuelles, le coefficient de moment est positifitar pour effet de faire tourner le profil autour d
bord d'attaque de facon a diminuer I'angle d'inoiée La courbe est sensiblement linéaire pour des
incidences comprises entre 0° et 9°. Il est nwirpane incidence proche -7°. Puis croit avec

l'incidence jusqu'a une valeur maximale

cm P -
' e e
Frofil HACA 4415 P
5 —
Mach =0.0 13l
P
7
T
o~ 2
_/
7 1
L /: 1 1
alpha (°) = 2

Figure 4. 22 : Représentation du Cm en fonctiohim@dence

L'objectif dans cette recherche est d’analyserfllience des sillages engendrés par des
géomeétries interférées.

L'extrémité de l'aile est une zone ou la pressimrddos rejoint la dépression d'extrados ce
qui crée des sillages tourbillonnaire (tourbillanarginaux). Afin de diminuer la trainée induite par
cestourbillons, il est nécessaire de réduire progvessent les champs de pressions lorsqu'on
s'approche de I'extrémité de l'aile. Pour celayréase d'aile identique, une plus gramaeergure
sera préférable a une plus grande corde. On augnmatibngemenfenvergurez/surfacebjen
entendu, cette augmentation d'envergure crée adédepres de résistance mécaniqla portance
en bout d'aile a tendance a la faire plier et aasser. Des dispositifs ont ééveloppés, pour
limiter les effets mécaniques dus a l'allongement én autres I'implanture de la winglet.

Les phénomenes d'interactions entre obstacles n ghaeticulier I'élément winglet et les
surfaces portantes engendrent du fait de leur tatien une force de portance s’ajoutant a celle de

I'aile. Une force de poussée diminue la trainégnet modification des champs des vitesses locales.
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Tous ces parametres dépendent vraisemblablement'amyle d'incidence, de la forme de la
winglet, de la position longitudinale de l'aileegifin de la position de I'implanture du wingletr &

bout extérieur de l'aile.

La recherche des aérodynamiciens a été toujourssaler de trouver un moyen
fondamental pour accroitre I'efficacité aérodynamicet cela par l'intermédiaire de I'exploitation
de l'idée de surfaces géométriguement non planegjue les configurations canard et plus
particulierement les winglets dont actuellementctencept est communément utilisé sur les

nouvelles configurations.

En pratique ces formes de bout d’aile amélioréraidenettoyer les champs d’écoulements sur les
bouts extérieurs des ailes, en réduisant les effesieux dont il résulte une réduction de la t&ain

et par conséquent la réduction systématique dailze de frottement sur la paroi.

Afin de mieux cerner et comprendre ces phénomeéhiaeseractions dans des configurations
combinées (aile, empennage, winglet) dans des mhaécoulements fluides et leurs influences
sur les caractéristiques aérodynamiques au paimiptiinture, nous avons simulé ces derniers par

deux codes. Le premier a été élaboré et le deex@&até exploité (code Fluent).

Les figures 4.23 jusqu'au 4.28 (simulation par le code élabairé@ussi le logiciel fluent)
représentent une description tridimensionnelle [Ze répartition des caractéristiques
aérodynamiques d’'une aile portante dans la rédimnplanture de la winglet par rapport a la
variation simultanée de I'angle de calage (angielidi est respectivement de 0° 20° 50° 80°) et de
la fleche. On remarquera en particulier I'élargmeat de la zone d'influence dans les champs
d’écoulement en bout d'aile conformément a la vemede la fleche de 0° et 25°. Cette simulation
en 3D nous a permis de visualiser la distributiomaligative et surfacique des forces
aérodynamiques locawC; , Cp etCy, et de focaliser les zones critiques a forte comagon de a
force maximale de trainée induite ainsi que la&ecd et le sens de I'évolution tridimensionnelle
des autres parameétres aérodynamiques en vue daix @hproprié de I'angle optimum de calage

du diedre dans I'implanture ainsi que celui déédehe .
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Figure 4.24 : Distribution tridimensionnelle iy, effilement e=1et fleche = 0°
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Figure 4.25 : Distribution tridimensionnelle iy, effilement e=1et fleche = 0°

Figure 4.26: Distribution tridimensionnelle €, efflement e=1 et fleche = 25°
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Figure 4.27 : Distribution tridimensionnelle fip_efflement e=1 et fleche = 25°
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Figure 4.28: Distribution tridimensionnelle i, efflement e=1 et fleche = 25°
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4.2) Résultats obtenu par le logiciel Fluent

Dans cette deuxieme partie de simulation numérdpienotre travail réalisée par le logiciel
Fluent, on s’intéresse essentiellement a I'écouteraérodynamique tridimensionnel aux champs
de vitesse, de pression, de coefficient de pressibrdes isomachs autour des différentes
configurations géométriques de l'avion.

On se propose donc, dans cette étude la mise eenéé des écoulements autour d’une
configuration aile empennage (voir figure 4. 2@} autour aussi de la configuration d’'un avion en

vrai grandeur voir les figures chapitre 3.

Dans I'ensemble des calculs entameés pour simuleindenp écoulement autour de la géométrie
du design de l'avion en question, nous avons @tilise vitesse initiale du le fluide de 50 m.s-&. L

régime obtenu dans ce cas est un régime subsonique.

z

Y\d/x

Figure 4. 29 : Représentation de la géométrie di&taile et empennage)

La figure (4.30) montre l'aile et 'empennage. Oégente ici les différentes stations le long de
I'ensemble aile-empennage pour y =0 a y=9, ou,sauhaite chercher le coefficient de pression de
chaque station. Le résultat obtenu montre suridesds (4-31, 4.34) pour un angle d’attaque O
le coefficient de pression est plus importanti$oirados que sur I'extrados. On mentionne aussi
sur les mémes figures (4-35,4-36) que le coefitoie pression obtenu pour les stationsy =0 ety

= 1.5 donnent des valeurs significatives que adiinue pour la station y = 3.5, on peut déduire
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alors que le coefficient de pression diminue aipake l'implantation vers le bout. La méme
remargue sera avancée pour la configuration de,l'all on remarque a la station y = 9, la chute du
coefficient de pression voir figure 4.35. Une boiilhestration unissant des différentes stations est

illustrée sur la figure 4.36. L'inclinaison de lgle d’attaque provoque un accroissement du

coefficient de pression sur l'intrados et une dimiion sur |‘extrados voir figure 4-39.

Figure 4.30: Représentation différentes stations fpocombinaison aile- empennage

(Angle d'attaque =0°)
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Figure 4.31: Le coefficient de pression a la régimmplanture fuselage et aile- empennage y=0
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Figure 4.33: Le coefficient de pression a la statale- empennage $5
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Figure 4.35: Le coefficient de pression a la statale- empennage y=9.00
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pressure-coefficient

M 20
1200
200
-800
-1800

I 800
-3800

-4800
l -5800
-6800

Figure 4.36: lllustration de coefficient de pressipour différentes stations : aile- empennage
(Aile méme niveau que lI'empennage avec angladgla=0)
Sur les figures (4-36, 4.37), on présente le chdenpression pour les différentes stations le méme

comportement que le coefficient de pression esbtarmdans ce cas. Sur la figure 4.39, I'image

montre clairement 'augmentation de la pressiomnr pouanglex = 5°.

pressure

99.25
-132.497
-394.219
-436.813
-746.961

. -1084.08
-1425.61
-1605.91
-1746.22

-1794.29
-1855.23
-1812.41

Figure 4.37: lllustration du champ de pressiourgbfférentes stations : aile- empennage
(Aile méme niveau que I'empennage avec anglagia=0)
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Le champ de vitesse est configuré sur la figurgg44.40) pour des angles respectiaes0 eta =
5°. On mentionne dans ce cas une différence dpadement de la vitesse pour les deux angles.

Ou, on note une vitesse importante pour l'angte5°.

Figure 4.3: lllustration du champ de la vitesse pour diffées stations : aile- empennage
(Aile méme niveau que lI'empennage avec anglagia=0)

Z

Y\é/x

pressure
. 401 .674
-155.026
-331.145
-622.391
-906 443
-2080.32
-3026.13
-3452.64
. -3765.26
-4017.27

Figure 4.39: lllustration de la pression au niveaile- empennage
(Avec un angle d'attaque=5°)
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velocity-magnitude

88.3588
85.6869

Figure 4.40: lllustration du champ de vitesse aeai : aile- empennage
(Avec un angle d'attaque=5°)

Aux figures 4.41 (a, b et c), on illustre par ureprésentation des champs de contours des
coefficients de pression ou on remarque clairemgaatselon la [égende présentée que le coefficient

de pression augmente avec 'augmentation de 'afigtéaque.

pressure- coefficient P ressure-coefid ent

P asone

W o s 57985

i 382012

129418 D
8 e @ 542208
85 5304
243005
473313 308 44
1905 54 . 415,51

pressure-coeficient

Figure 4.41 (a, b, ¢): Contours de coefficientptession autour de la configuration aile empennage
pour différentes valeurs d'angle d'attaque0(,3°,5°respectivement)
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Pour une configuration aile empennage aligné, orargue que la vitesse augmente a l'intrados et

I'extrados avec 'augmentation de I'angle d’attaquar figure 4.42 (a,b ,c).

a wekcitymagnitude b wvelocity: magn iy de

550733 58 4434
£4.4707 55 2585
E27617 33136
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520355

a14870
410293

a00124
4 HNT
40 fodg
<49 3964
48 442
2229
1545
75

c velocitymagn i de

64038
58 8764
567301

538723
8 512769
43 5553

423644
43 4

8 47 5324

1835

miz

A794

nsza

Figure 4.42 (a, b, c): contours de la vitesse audeda configuration aile empennage pour
différentes valeurs d'angle d'attaque®,3°,5°respectivement)

Pour une position décalée entre aile et 'empenragevaleurs trouvées dans ce cas sont beaucoup
supérieures a celles obtenues avec position aligdéte situation est favorable surtout pour le

décollage des avions, voir figure (4.43, a,b et c).
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a pressure-cosficient b pressure-coefident
l ﬁggg . 60745
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Figure 4.43 (a, b et c): Coefficient de pressiotoar de la configuration aile empennage pour
différentes valeurs d'angle d'attaque®,3°,5°respectivement)

Dans les figures 4.44(a,b et c), les vitesses antgmeavec I'angle d’attaque , ce qui se remarque a

la figure 4.43( ¢ ) ou note une appréciable difiéeede vitesse a I'intrados et I'extrados et cecirp

une position décalé d’empennage.
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welosity magnihude b a:3° webeitemagnitude
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Figure 4.44: Comparaison de la vitesse autour derifiguration aile empennage pour différentes
valeurs d'angle d'attaque=0°,3°,5°respectivement avec une aile en bas gogénnage)

Pour une position décalée choisi et alignée, noéseptons aux figures (4.45 aux 4.49) les graphes

des contours des coefficients de pression, lesoaonichamps de vitesse et le champ de vecteurs
vitesse.
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pressure-coefficient
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Figure 4.45:Distribution des contours de coeffitige pression tridimensionnelle sur aile-
empennage et le plan de symétrie (angle d'attague¥@mpennage en haut par rapport a l'aile)

velocity-magnitude

I 8
74

Figure 4.46:Distribution des contours de la vitesseaile-empennage pour une station y = 0. Avec
angle d'attaque=3°
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Figure 4.47:1llustration des vecteurs vitessesagarempennage pour une station y=3.5 avec angles
d'attaque=0° et 6°. (Avec un zoom)
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Figure 4.48:Distribution des contours du coeffitida pression sur aile-empennage pour une
station y =0. Avec angles d'attaque=3° et 6°
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velocity-magnitude

Figure 4.49:Distribution des vitesses sur aile-emjage pour une station y= 0 avec angle
d'attaque=3°

Les résultats obtenus par le logiciel fluent manttsaur les figures 4.50 et 4.51 que la distribution
du champ de pression de la géométrie aile empererageésence de la winglet est importante aux
points d’arréts et beaucoup plus accentuée audonplanture aile fuselage.

De méme aux figures 4.52 et 4.53 des contourstdsses sont présentées. lIs illustrent que les

vitesses maximales sont obtenues sur I'extradbisteddos.

Figure 4.50: Représentation des contours du caafficle pression autour la combinaison aile
empennage winglet 3D (Avec un angle d'attaque =5°)
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Figure 4.51: Représentation des contours des egessgour la combinaison aile empennage
winglet 3D (Avec un angle d'attaque =5°)

Figure 4.52: zoom de la figure 4.51
(Avec un angle d'attaque =5°)

Dans cette partie, on s’est penché sur l'influegtce comportement du coefficient de pression, les

isomachs, température, pression et le champ desses. Cette étude est faite en régime

subsonique sur une configuration compléte de lia@o vrai grandeur pour une position décalée de

l'aile et 'empennage en azimuth. Ceci est faitasdke but de mieux analyser les zones critiques

sur 'ensemble du corps en question. La figure 4lbBtre clairement que les coefficients de
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pression sont maximales aux surfaces frontalesa Agure 4.54, on voit que les iso-Mach sont

faibles aux régions intersections fluide structirélevés loin de cette région.

pressure-coefficient

1.61409E+06
856810

Figure 4.53: Représentation de coefficient de jwasautour d’un avion

mach-number
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1.21053
1.10526
1

Figure 4.54: Représentation Des lignes iso madouaud’un avion
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La méme interprétation est faite pour la figureb4due la figure 4.54 car le vecteur gérant

phénoméne est la vitesse.

velocity-magnitude
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Figure 4.55: Représentation de la vitesse autbun avion

A la figure 4.56, on constate que la pressiomestimale aux points d’arréts.

pressure
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Figure 4.56: Représentation Des pressions aufaur avion
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Dans cette figure 4.57, on présente la distrilbutie la température sur 'ensemble du corps de
l'avion. Il est a constater que les températuregimales sont obtenues a la région interaction
fluide structure puisque dans cette la pressiomamge ce qui provoque aussi une augmentation de
température. Ceci s’explique par la liaison desxdparamétres par I'équation d’état de la
thermodynamique.

temperature

| _IINEENEENEEEEEEEN |

Figure 4.57: Représentation Des lignes isothermagsia d’'un avion

Pour un nombre de mach supérieur a 0 essentieltgmoen 0.1 et pour des angles d’attaques de 3°
et 5°, les figures 4.58, 4.59 et 4.60 représemasgectivement le coefficient de pressions pour un
angle 3°, les iso-mach et le coefficient de presgiour un angle 5° autour de différentes stations
d’'un avion. On mentionne la, ou les pressiond goportantes le coefficient de pression I'est

aussi. Par contre, les iso-mach sont importantedesusurfaces beaucoup plus sur l'intrados et

I'extrados.
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pressure-coefficient
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Figure 4.58:Représentation coefficient de pressaansur de différentes stations d'un avion
(Mach =0.1, alpha =3°)
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Figure 4.59:Représentation des iso mach autoérdiites stations d'un avion
(Mach =0.1, alpha =3°)
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Figure 4.60: Représentation coefficient de pressartour différentes stations d'un avion
(Mach =0.1, alpha =5°)
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Conclusion

Conclusion

Dans cette étude, on s’est intéressé a étudiarmasimulation numérique l'aile et 'empennage
pour des positions différentes a des différentslesngd’attaques avec I'influence du
positionnement du fuselage de I'avion. Ceci a gdélisé avec un code développé. La méthode
de l'art du code développé admet que l'aile etgemage sont divisés en plusieurs panneaux
dont chacun comporte un tourbillon en fer a chexalest constitué de deux tourbillons aux
extrémités et un tourbillon en amont. De la mémeiara le fuselage est aussi divisé en un
grand nombre de panneaux. Par la suite, afin deisesid’autres difficultés en des géométries
complexes tridimensionnelles, nous avons fait bppelogiciel Fluent afin de surmonter ces
difficultés.

La division de la surface en panneaux permet guidrale soit approximée avec une
expression algébrique pour chague panneau, alertegunconnues a déduire appelés intensités
des singularités sont déterminées a l'aide d'utesysd'équations linéaires couplées, générées
par les conditions de I'écoulement. Ce systemenabést résolu par des techniques de calcul
numeriques intermédiair&n effet, ceci accede vers le calcul des vitegsdgites dans les
points de contrdle sur chague panneau. Du fait'§geation de Laplace a un caractére linéaire,
la solution générale est représentée par la sonmenesolutions élémentaires (le principe de
superposition). Par conséquent, cette articulations permet d’obtenir les parametres de
I'écoulement aérodynamique et d’analyser I'écoulenagitour de la géométrie considéreée.

La diversité d'exemples traités dans cetedldémontre un accord satisfaisant entre les
résultats obtenus en théorie de la méthode inggel les résultats numériques et
expérimentaux d’autrui. Néanmoins, il apparait ertan écart qui est relativement faible dans
la région d'implanture de l'aile suite a l'interact de l'aile fuselage modélisée par une
distribution des tourbillons images a l'intérieurfdselage.

Les champs de pression autour de divergtoations et mouvement dans un fluide
parfait compressible a été déterminé dans ce traataralidé par des applications tests qui sont
en bons accord avec les résultats expérimentaux.

Pour un écoulement bidimensionnel, le modeéle p®pes basé sur la représentation de
l'obstacle réel par un solide composée de plusinettes planes et sur chacune est disposée
un ensemble de singularités dont le choix du tygiet@ujours lié aux genres de phénomeénes

d'écoulements sur ces facettes.
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Conclusion

Le code de calcul fournit notamment le charapviesse, de pression et portance de la
configuration étudiée. Il est particulierement adap des études diverses d'aérodynamique
pour ses qualités suivantes :

» avoir directement les résultats précités sansud¥sol'équation de Laplace du champ
d'écoulement a travers tout le domaine d'étude.

» Surmonter les limites de la théorie de l'aile mirceutilisant en plus des sources et
vortex:

* les solutions d'ordre supérieur de I'équation dadae pour mettre en valeur la précision
de cette approximation connue sous la dénominatiexpansion multipolaire et
I'application des conditions aux limites tangelii® de I'écoulement exact.

La maniabilité du deux codes (code élaboré ebdgciel fluent) sur la possibilité de la
diversification d’exemples traités a réellementtuep le phénomeéne d’interaction dans la
région d’emplanture de l'aile-fuselage empennags, abdes de calcul fournit d’'une maniére
tres appréciable et technique les solutions deiiggn intégrale.

Ce gu'il convient de souligner, c'est que l'aéraglyigue est avant tout et par principe, une
science expérimentale. On ne niera pas l'utilitdadéhéorie, car elle permet d'élaborer des
modeles mathématiques simulant la réalité, ce sfuiogljours une économie de temps, d'argent

et d'énergie, et visualise des phénomenes physpiugs$acilement et rapidement.
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Annexe A

Théories Des Images

A-1) Principe De formulation Mathématique Des Image Pour Les Différents
Type De Singularités
Introduction

Dans la réalité pratique, I'écoulement de datour de plusieurs obstacles. |l
s'ensuit alors des interférences mutuelles quirtégre de la géométrie de ces corps
et des distances qui les séparent.

Parmi les cas les plus intéressants, on m#etr l'effet du sol sur les
performances aérodynamiques de l'avion, linfluemes champs d'écoulement
perturbé par la présence des Avions qui volentd'gmoximité de l'autre et I'effet des
parois soufflerie sur les caractéristiques aéroalygaes mesurées sur les modeles
testés

La méthode des images est utilisée pour miéter ce genre d'interférences et
plus particulierement celles des ailes sur le agebe I'avion.

Si on considére un systeme (s) limité par pE®is solides et composé par des
singularités du type sources, puits, doubletsowtbillons (vortex) , il est possible de
trouver un autre systéme (s') de singularitésinthge du premier systeme , situé hors
domaines du systeme (s) et tel que les fronti@@esentent le lignes de courant pour

ecoulement résultant de I'effet conjugué de I'elbehes singularités.

A-1-1) Image Source :
Soit un écoulement généré par source @aaén point de coordonnées A (0, a)
a proximité d'une paroi plane située a y=0. Laddoon a la surface implique une
vitesse nulle sur la paroi
L'influence de cette paroi sur I'écoulement esnidjue a l'effet de lI'image de la
singularité source placée cette fois ici en unfpdéncoordonnées A'(0,-a)
Le principe de superposition appliqué a la soet®n image conduit a :

W:&Arctar{y_a} Q [y+a} (A.1)
20 X 2N X

Le champ de vitesse sera donné par :

_Q 1 1
YT on 'r[xz +(y-a)? % +(y+a)2} (A-2)
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V:Q_{ (y-a) , (y+a) }
2N | x*+(y-a)® x*+(y+a)’

Le premier terme des composantes de la vitesséseqe |'effet de la source
le seconde terme représente la vitesse généréa paurce image lequel remplace
I'effet de la paroi

A -1-2 )Image Vortex

Soit un tourbillon (vortex) d'intensitéplacé en un point A (0,a) de la paroi .
L'image de ce type de singularité est un vortexideulation opposeée et qui placé en
un point A'(0,-a)

Le principe de superposition permet d'obtenfotection de courant en ajoutant celle
du tourbillon et de son image.

I 1/2 I 1/2
W=—Jog|x®+(v-a)|  ———Ilog|x? + (v + a)? A.3
>n 9[ (y-a) ] o 9[ (y+a) ] (A.3)

Les champs de vitesse seront alors:

U= F[ (y-2) , (y+a) }

2N X+ (y-a)? X +(y+a)
(A.4)
2alxy

e (y-a ]+ (y+ )]

Remarque :

Il est possible d'associer au champ de \étedes cet écoulement un champ
d'écoulement uniforme pour étudier l'effet de késpnce d'une paroi sur la portance.
A -1-3) Image Doublet

Dans ['étude de I'écoulement autoun dylindre circulaire que nous avons
représentée par une superposition d'un écoulemaiforme et d'un doublet.
L'influence d'une paroi plane sur le cylindre @stenue en plagant une image de la
singularité doublet en un point A'(0,-a).

L'écriture de la fonction de courant sera de émigre suivante :
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W=V.y

u{ (y-a) , (y+a) } A5)

2N X+ (y-a)? E+(y+a)’
Les composantes des champs de vitesse serontelaas C

y _;z{xﬁwy—m24_xﬁwy+m2}
o2n |.X2 +(y- a)ZJ2 I.x2 +(y+ a)ZJ2

(A.6)

V:_ux{ (y-2) ., (y+a) }
2.1 |.X2 +(y- a)ZJ2 lx2 +(y+ a)ZJ2

Note:
L'utilisation des variables complexesiest technique trés pratique dans I'étude

des écoulements potentiels bidimensionnels. Dansasede figure la fonction de

courant ainsi que le
Potentiel des vitesses peuvent étre associéfpouer une seul fonction complexe

appelée le potentiel complexe défini par :

F(2) = (29 + j¥(2) (A.7)

Telque z=x+]jy
La dérivation de F(z) par rapport a z conduit a vitessse complexe qui liée aux

composantes u et v de la vitesse par W)~

A0, 9

K )

9 a

‘>‘ %.(U,-a)

FigureA.l:lmage source
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@§A (0, a)

Figure A.2: Image vortex

LSS L LSS LSS L SIS .

Figure A.2: Doublet a proximité d'une paroi plane
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La Distribution Des Singularités Tridimensionnelles

Introduction

Les écoulements plans ou bidimenstsnpermettent de comprendre
certains écoulements pratigues mais ils présertestlimitations quand on veut
modéliser un écoulement complexe tridimensionnel
L'aérodynamique appliquée est tridimensionnellgism'étude est complexe. La
détermination du champ d'écoulement est toujowuastuilité dans le domaine de

recherche aussi bien théorique ou expérimentale

B -1) Source
B -1-1) Source Ponctuelle :
Une source ponctuelle d'intensité unitéastisituée a une distangsuivant l'axe
oX, induit en un point P(x,y,z) une vitesse ceti®sse induite est exprimée par
(Figure B.1)

1
V‘:_ 47Td{2 (Bl)
d = [(x—g)2+y2+zz ]1’2 (B.2)
172 (B.3)

o

[I-5 -1-2) SOURCES LINEIQUES :
cette fois-ci nous considérons des sourcastpelles qui s'étendent sur une
longueur Ls suivant l'axe ox' et formant une digie source d'intensité unité les
composantes de la vitesse induite en un pointyR£X ,sont (Figure B.2) :
Ls
u'= [ "Vécos(p)dé
° (B.4)
v = [ Vé'sin(g) cos(@)dé (B.5)

g (B.6)
W = j VE'sin(@)sin(@)dé
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Ou:

Cos (@) = %f:sin(@ = dr—:r'= [y2+27"

é (B.7)

1 1 1/2 B-8
Cos(9):%:sin(9):%;r':[y'2+ 27 (8.8)

L'intégration des composantes de la vitesse indogtienet d'obtenir les relations

o111
4m|d, d, (B.9)
,_ Y [X-Ls X
V' = -= B1
42| d, d, (810)
o Z |[X-Ls_Xx (B.11)
4m2 d, d
di= [x2+ 122
dp = [(x+Ls?) +r'7]"'? (B.12)

suivantes :
Le systeme d'axes (ox', oy', 0z') défini précédentmeprésente le repeére lié a la ligne
de source dans la majorité des applications cemsystie coordonnées est orienté d'un

certain angle par rapport a I'axe des y et déppac&apport a l'origine du repere de
référence.
La transformation des coordonnées (X', y', z') dintpP dans le repére de référence
est:

X'=x.sin@Q)+y.Cos Q)

y'=-Xx.cosQ)+y.sin(@Q) (B.13)

Z =7

En remplacant dans I'équation (B.18) X par sa valeur, on obtient:

Vi
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AX+y
(1+/]2)1/2

,_ Ay-X (B.14)
y = (1+A2)1/2

z'=z
Ou: A =tan Q)
dy= (x2 +y2 + 72§

dr = [(X—/]b)2+ (y-b)2+ Z2]1/2

(B.15)
. [(x = Ay + @+ A2 z2]'?
(1 + /] 2) 1/2
9
x Peng s 4\
, / 7

Figure B.1: la vitesse induite par une source pozte

)
Feing -~
Xey v.8)
. ! 4
X

Figure B.2:la vitesse induite par une source linéiq

Vii
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Figure B.3: les composantes de la vitesse indaitaipe source linéique

Si en plus la ligne de source est déplacée d'ustarie £de l'origine, les

Expressions ci-dessus deviennent :
g Ax-&)+y
(1 + A 2) 1/2

Ay - (X=¢) (B.16)
1+ /12)1/2

y

=Z

Avec :
di= [(x= &2+ y2+ 2]
dp = [(x =& = Ab)2 + (y ~b)2+ 22|

= [(x= & = Ay)2+ L+ A2)Z2] (B.17)
(1+/12)1/2

r= _r
- 1/2
(1+A4?)
Les composantes de la vitesse dans le nouvealergperivent:

_ Au=V
(1+ A2)1/2

i (B.18)
- (1+A2)1/2

w=w'

viii
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Si nous considérons cette fois-ci une ligne desude longueur Ls et d'intensité

unité, parallele a I'axe oy et située a une digtaide l'origine les coordonnées dans

le nouveau repére sont

X'=y-m¢é
y'=-(x-¢) (B.19)
z'=7
/ Y
[ h
o ¥
b4 z
pix, ¥, 27

Figure B.4: systemes d'axes orientes d'un agle

d1 T~

k4

Figure B.5 : distributions de sources sur un systdraxes orientes a un angie

Ou :
L()=b+mé - mé
o= [(y- mi&)2 + (x -&)2 + z2 T2
da=[(y- m&-b)2 + (x -£)2 + 22 T2

=[x )2+ 22 2

(B.20)

my = tan (al)

my = tan (a2)
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B-1-3) Sources Surfaciques
Les composantes de la vitesse induite, en un pgiyy,z) par une ligne de sources

placées a une distanéale I'axe ox du panneau de géométrie trapézoidaie, s

données par (Figure B.7 ):

._ijx—fly—mﬁ _y-b-rrbf_‘df

u =
4 rz | d, d,
so LE[L_
4ﬂ£ i (B.21)
S y—ml/l_y—b—mzf_dg
4770r'2 d, d,

L'influence du sommet 1 de la figure B.8 sur lesiposantes de la vitesse induite est

1 m . X+my _gmt Y

| ML N i Y
T my " e arma A o e 2

-1 g XTmy
4L+ m?)"? [(x-mx)2+ L+ m?2) 2]

(B.22)

1 _ZX2+ 2+221/2
wp = —tan™ ety )

4T X(y —mx) + mz2

Les composantes de la vitesse des autres somnigtst 2, peuvent étre déduites des
équations précédentes linfluence totale du pannemauvertu du principe de
superposition est donnée par :

U=th—lh—t— U

VEVi—\b—\3—\y (B.23)

W =W —Wo—W3 —Wjy

Si on considere un panneau source en fleche & dfins la direction de I'envergure
et sachant que :
dy = [(x— &)z + y2 - 22|
dp = [(x=& = Ab)2 + (y —b)2+ 22["'? (B.24)
A =tan(al)
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Les composantes de la vitesse induite par cetie lilg source d'intensité constante en

un point P sont :

_ Z(1+A2)1/2 c

Ax=&)+y A(x=&-Ab)+y-b|

AT

o]

d,

d,

dé

u =;mj/1(i_i)+X-f—/W(/l(X-E)+y_/l(X-E—/lb)+y—b|{
47T(1+ AZ) . dl d2 r2 dl d2 ‘
V=
;j‘i_l)_/](x‘f—ﬂw(/](x—fﬂy_/l(x—f—/lb)+y—b s (B.25)
Ar(l+ /]2)1/20 d, d, r2 d, d,

L'influence totale du panneau sur la vitesse irdest obtenue en faisant usage du

principe de superposition.

ZoaZ v
LN B | -
N | (%:bﬁm&_,)
// o
(€.ml&)

Figure B.6 : distributions linéiques de sourcésésis a une distangale I'origine

(Empd) pom

/

|

Xy

Figure B.7 : distribution surfacique des sources

Xi
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(&0

X=c 4

x'l
Figure B.8 : distribution des sources sur un pane&c fleche et effile
B- 2) Tourbillon :

B -2-1) Filaments Tourbillonnaires :
Considérons une distribution de tdiobhs suivant I'axe ox' la vitesse induite
au point P(x', y', z') est donnée par la loi de-bavart suivant (Figure B.10):

gy F(dECd)

e (B.26)

Ou :I' - Représente du filament tourbillonnaire

d -est la distance de I'élément infinitésimal erpamt du champ.

B -2-2) Tourbillons Rectilignes :

La vitesse induite au point P par istribution de tourbillons sur une droite

est:
1 |x'-Lv
V= —— -d B.27
Am'| d, 1 (B.27)
Ou:
d=[(x'=&)2 + r2]'? r=[y2+ z2]'? (B.28)

Xii
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diet & représentent les distances du point P aux deusérsiés du filament

tourbillonnaire.
La direction de la vitesse induite par I'élémentédst perpendiculaire au plan
contenant le point P et I'élémen¥d s'ensuit que la composante u' est nulle.
Les composantes de la vitesse induite sont :
u=0
V' =-V'sin(6) (B.29)
w' = V' cos@)
En remplacant la vitesse par I'expression de l#mudB.29) les composantes de la

vitesse deviennent

u=0
. z' x'—Lv_x'|
4mz| d, d,| (B.30)
o Y |XZbv X
42| d, d,

si le filament tourbillonnaire de longueww est orienté d'un angl@ par rapport

a l'axe y, les composantes de la vitesse indigiteigent :

U, Z |ty A=A +y-b
“an g,

a

22 |Ix+y _ A(x=Ab)+y=-b|
ame| d, d,

(B.31)

_ x—/1y|/1x+y_/1(x—/1b)+y—b|
4| d, d, |

Si le filament tourbillonnaire est placé a une alise £ de l'axe des abscisses et

orienté d'un angl€ par rapport a l'axe y, les composantes de lasetestte fois-Ci
sont exprimées par:

Xiii
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Z
= ::-:-.E...j
F.
LT ""'f-._lﬂl'
- ,Z)
l".--.--'-
y g

Figure B.9 : la vitesse induite par tourbillon

1y
Vo[- e m e e e e e —
- .
) :;Ptfx’y)
19 Se—— a"_'::'-.s_ ----- —_—
x
X

Figure B.11 : distribution de tourbillon en fer deeval

Xiv
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yo. 29 +y A== +y-bl
amz| d, |

v=-Au (B.32)

— . X=dy=Ay|A(x=&) +y A(x=E=Ab)+y~-b|
4712 ‘ d, d, ‘

Si le filament tourbillonnaire de longueur infinest placé a une distancé de
l'origine et paralléle a l'axe des abscisses ilitndu point P une vitesse qui est
donnée par la loi de Boit-Savart en faisant terdréongueur L vers linfini on

obtient :

+
(x2+r2)'?| (B.33)

x|
(X2+ I,2)1/2|

1+

Si ce méme filament tourbillonnaire de longueuinief est situé suivant l'axe des
abscisses a une distance de l'origine, les comfessde la vitesse induite en un point
P par ce filament sont:

u=o0
Z X—=&
=- + 12
4 (y2+22)|  [(w- &2+ y2+ 22| (B.34)
W= - Y h+ X |
A (y2+22)|  [(w-&)2+y2+ 22"

B -2-3 )Le Tourbillon En Fer A Cheval:

Ce modele de distribution est constitué el'uamille de tourbillons dits
tourbillons en fer a cheval. La détermination desiposantes de la vitesse induite en
un point P(x,y,z) par ce type de distribution darbillons située dans le plan du

panneau en fleche et effilés doit tenir compte 'oiluence des tourbillons libres

XV
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situés sur les deux cotés latéraux du panneauéjandent du bord d'attaque jusqu'a
I'infini aval Figure B.11.

L'influence des tourbillons limitest@btenue en intégrant les composantes
de la vitesse induite donnée par les équationségedtes pour inclure l'effet de
sillage aprés intégration on trouve :

2 4+ 2 + 72)1/2
U -t tan™ 20¢+y2+ 77) —tant >
arr| Xy +A(y?+ 2?) Y|
_al 2 2 4 52\1/2 ]
-4 tan™ 200+ Y2+ Z) 7o X (B.35)
4| Xy +A(y?+ 2?) Y|

MX+y ——
-ASnh————
(x— )2+ L+ A2)22]""? (y2+22)"?

U, =4—1n{(1+)|2)“23nh‘1[ - Log(y2+ 22)1’2}

L'influence du tourbillon limite latéral est obtenen intégrant les composantes de la
vitesse induite calculées préecédemment, en comasitién filament tourbillonnaire de

longueur infinie et situé a une distanEale l'origine.

Les composantes de la vitesse induite obtenues ayégration sont exprimées patr:

u=o0
2 2 2\1/2
o 2o tepe]
a4 (y2+ 2% (B.36)
2 1/2
RN CAAS
ar (y?+29)

En vertu du principe de superposition l'inflaercompléte du panneau au point P

(x,y,z) est obtenue en sommant les influences dewhdes tourbillons composant le
tourbillon en fer a cheval

B-3) le doublet tridimensionnel :
On considere une source d'inter@ied un puits de méme intensité séparée par
une distance | soit un point quelconque distarrtldde la source et de r de la singularité

puit le potentiel des vitesses de la source etuilspnt respectivement:

XVi
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Q Q (B.37)

L'application du principe de superposition permebténir le potentiel des vitesses

w_ ( )

:_lim— L DD—> -
¢ ar rrl) i r2

l1—>»0 et Q—>

On définit l'intensité du doublet par :

Le potentiel des vitesses pour la singularité dedst :

Cos (6
L# (B.39)
4 r2
En coordonnées cartésiennes le potentiel des stexpar :

Y =-

U X
4]7. (X2 + y2 + Z2)1/2 (B4O)

A% y,2) = -

Le champ des vitesses est donné par:

— _0¢ — 10¢ —~ 1 o¢g —
V = —ZTer+—_——"¢ef8 + e
ar r o6 r.Sn (6) oo ¢ (B.41)
Et enfin :
— Cos (6) ~ Sn (6
Ve A0 ga, # SNE) (8.42)
2717 r 4T r
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RESUME

Le but essentiel de ce travail est de développer une méthode de 1'équation de l'intégrale, basée sur la distribution
des singularités pour déterminer les caractéristiques aérodynamiques des profils d'ailes combinées empennage en
écoulement subsonique, non visqueux a des faibles angles d'incidences. La surface du corps a analyser a été divisée en
un nombre fini de panneaux et chacun de ces derniers a été remplacé par une implantation d'une distribution d'un
choix de singularités. Les composantes locales de la vitesse de perturbations induites aux points de controle spécifiques,
localisées au niveau de chaque panneau sont déterminées. Elles formeront ainsi les matrices aérodynamiques
nécessaires au calcul de la distribution locale de la vitesse du champ de 1'écoulement et de pression et par conséquent
des coefficients aérodynamiques qui sont le coefficient de pression, de portance et de moment. Par la suite, pour élargir
notre étude a des configurations plus complexe sur un corps d'un avion en vrai grandeur nous avons fait appel au
logiciel Fluent. Ceci nous a permis a visualiser le champ de 1'écoulement vitesse, pression et les caractéristiques

aérodynamiques. L'écoulement est considéré incompressible non visqueux en régime subsonique simulé en 2D et 3 D.

The essential purpose of this work is to develop the integral equation method, based on the distribution
of singularities. This method is used to determine the aerodynamic characteristics of airfoils in inviscid, subsonic flow
at small angles of attack.

The body surface being analyzed was divided into a finite number of panels and each one was replaced by a
singularity distribution.

Components of perturbation velocity induced at specified control points of local panels are determined. They make
up the aerodynamic matrices, which are needed to calculate the local distribution of flow field velocity and pressure,
and consequently the aerodynamic coefficients. which are the drag, lift and moment coefficients.

Afterwards, and in order to enlarge our study to more complex configurations such as the plane body in its actual
size, we used the program FLUENT. This allowed us to visualize the flow field velocity, the flow field pressure and the
aerodynamic characteristics.

The flow is assumed incompressible, inviscid and subsonic and We investigated both 2D and 3 D airflows.
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