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Introduction générale

Introduction générale

L’écoulement autour d’une aile d’envergure infinie et la différence entre la pression sur
I’intrados (surpression) et I’extrados (dépression) qui détermine le mouvement du fluide de
I’intrados vers 1’extrados aux extrémités de I’aile. Dans cette région (bout d’aile) 1’écoulement
n’est pas stable et forme une spirale (enroulement) sous forme tourbillonnaire concentrée et se
présentant dans des sens de rotation contraires 1’un par rapport a ’autre, appelés tourbillons

marginaux.

IIs occupent une place importante dans les problemes de sécurité aérienne. Une appréhension de
ce phénomene est requise car ils produisent derriére I’aéronef des tourbillons. Le cas le plus fatal
est celui d’un avion suiveur qui passe dans 1’axe du sillage de I’avion précédent. De cette situation,

’effet supporté est un fort moment de roulis qui entraine un crash.

La simulation numérique occupe une place importante dans la compréhension de ces
phénomenes. Ces écoulements sont géneralement tridimensionnels et instationnaires régit par les
équations de Navier-Stokes.

Dans notre travail, nous nous proposons d’entreprendre une simulation numérique
tridimensionnelle de I’écoulement turbulent, d’un fluide compressible autour un profil d’aile de

type NACAO0012. L’outil d’investigation étant le logiciel FLUENT qui résout ces équations.
En plus de I’introduction et de la conclusion, ce mémoire comporte quatre chapitres, dont :
Le premier chapitre comporte des généralités sur les écoulements autour de profils
Le second chapitre comporte la simulation numérique et la méthode des volumes finis
Le troisieme chapitre concerne les étapes de réalisation de la simulation numérique
Le quatriéme chapitre s’étale sur la présentation des résultats obtenus et les comparer avec les
résultats de « Aerodynamic Optimization of a Winglet Design » [10].

La démarche suivie, se résume par le synoptique suivant :
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N
Réalisation de la Réalisation du L.
Géométrie (CAD) prototype Experience
J
Maillage sous Gambit
Analyse sous Fluent
/ Résultats \
Oui [ Validation
Non

- /

Synoptique de la simulation numérique et analyse des resultats
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CHAPITRE |

Généralités sur les écoulements autour de profils

Ce chapitre présente une étude bibliographique sur I’écoulement d’air autour des profils
aérodynamiques. La présence du vortex marginal en bout d’aile est le principal élément conditionnant
le rythme du trafic et optimise le mouvement correspond a un décollage ou a un atterrissage d’aéronef
sur un aéroport. Il fait I’objet de plusieurs recherches expérimentales et numériques, car cette

instabilité est un danger pour I’avion suiveur.

Sommaire Page
L1 INErOTUCTION .o e e e 4
1.2, AGTOAYNAMIGUE ...ttt et e e e e e et e e e e ettt 4
1.3, Lacouche lIMIte ... e 11
1.4. Généralités sur les tourbillons marginaux .................coeeviviiiiiirininiiiiinisieinnn. 13
1.5. Lestypesde WINGIet ..o 17
LB, SYNENESE .ot 18



CHAPITRE | Genéralités sur les écoulements autour de profils

I.1. Introduction

Toute masse en mouvement dans un fluide laisse derriére elle un remous?. Et le remous généré par
une aile d’avion est composé de tourbillons. De ce fait, derriere chaque avion il y a une couche
tourbillonnaire attachée a 1’aile en forme d’un fer a cheval selon son envergure?. Cette couche
tourbillonnaire est divisée en fils. Fils tourbillonnaire fixé a I’aile et fils tourbillonnaire libre (Figure 1.1).
De la couche tourbillonnaire fixée a 1’aile se produit une différence de pression entre 1’intrados et
I’extrados ; et de la couche tourbillonnaire libre se crée une discontinuité dans la vitesse Vz. De cette
vitesse Vz, se produit aux bouts d’aile une égalisation de pression entre intrados et extrados produit un
écoulement de contournement ou la circulation I, est maximum. (Figure 1.2) [2].

Conséquence, la circulation I', dépend de z, est varié entre I" (0) = I'max et I'(z=+b/2) = 0.[2].

fils tourbillonnaires
fixés & l'aile

y
-l L
z l\ \\_:/H- ." \ -‘:—:_/" }
NS NS
Figure 1.1 : Couche tourbillonnaire d'une aile en 3D Figure 1.2 : Ecoulement autours des bouts d’aile

1.2. Aérodynamique
1.2.1. Définition de I’aérodynamique

L’aérodynamique est la science qui a pour objet I’é¢tude des mouvements de ’air autour des
corps. En d’autres termes, il s’agit des phénomenes mis en jeu chaque fois qu’il existe un mouvement
relatif entre un corps et I’air qui I’entoure. Le corps peut se déplacer dans le fluide immobile (avion en

vol) ou étre fixe dans le fluide en mouvement (maquette d’avion dans une soufflerie). [2]

1 Le remous est un sillage constitué de tourbillons
2 Est la distance entre les extrémités des ailes
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1.2.2. Caractéristiques de I’air

L'air est constitué d'un ensemble de gaz (d’azote, d’oxygene et de gaz rares). Il est pesant, sa
masse volumique est égale a 1,225 kg/m?, et une viscosité® p = 1.85.10° kg/m.s , perd 2° C tous les 1000
ft* en altitude, se détend avec la pression d’une perte d’1 hPa / 28 ft dans les basses couches.

L’air se dilate, se compresse, est expansible (propriété de tous les gaz tendant a occuper tout 1’espace

disponible (loi de Mariotte : PV = Cte et g = Cte). Et une pression 1,013.10° Pa et une température +

15°C. [1]

1.2.3. Ecoulement d’air

Est le terme générique définissant le mouvement de 1’air d’ou on peut visualiser une suite de
particules d’air se déplagant dans la méme trajectoire (un filet d’air), il se divise selon 1’allure des
particules d’air tel montré sur la (Figure 1.3) :

1.2.3.a. Ecoulement laminaire : les particules d’air glissent parfaitement les unes sur les autres sans
échanges de particules entre elles et suivent un mouvement rectiligne et paralléle.

1.2.3.b. Ecoulement turbulent : les particules d’air ont des trajectoires quasiment paralléles entre
elles, mais qui ne sont plus rectilignes, tout en se déplacant globalement dans le méme sens a la méme
vitesse.

1.2.3.c. Ecoulement tourbillonnaire : les particules se mélangent et ne suivent ni une trajectoire

rectiligne ni parallele, et certaines particules peuvent remonter le courant et former ainsi des tourbillons.

Ecoulement laminaire Ecoulement Turbulent Ecoulement Tourbillonnaire

—3 2299,
—— AW o'

Figure 1.3 : Les différents types d’écoulement

3 Génére une résistance a I'lavancement et création de tourbillons
4 ft en anglais feet (pied), est Ialtitude des avions : 1 ft =0,3048 m
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1.2.4. Nombre de Reynolds
Le nombre de Reynolds est un nombre adimensionnel qui caractérise la nature de régime de 1’écoulement

(laminaire ou turbulent). Qui représente le rapport entre les forces d’inertie et les forces visqueuses

Forces drinertie _ UL

e = ; L
Forces de viscosité v

Avec :
U : Vitesse de I’écoulement

L : longueur caractéristique (c’est la corde C dans notre étude)

1.2.5. Définition d’un profil aérodynamique

Un profil aérodynamique est défini comme le contour géométrique qu’on obtient par la coupe

verticale d’une aile d’avion (Figure 1.4a), la forme de ce profil montré sur la (Figure 1.4b).

«

Figure 1.4 : Aile 3D et profil d aile

1.2.5.a. Différents profils d’ailes

— Profil d’aile biconvexe symétrique utilisé essentiellement pour les empennages® et les pales
d’hélicoptéres (Figure 1.5a).

— Profil d’aile biconvexe dissymétrique utilisé pour les ailes de planeurs, avions et certaines pales
d’hélicoptéres (Figure 1.5b).

5 C’est la queue de I'avion qui est un ensemble de plans fixes et mobiles qui assure la stabilité.
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Figure 1.5 : Différents profils d’ailes

— Profil d’aile a plan convexe utilisé pour les avions légers, planeurs et hélices (Figure 1.5c).
— Profil d’aile creux simple courbure utilisé pour les planeurs lents (Figure 1.5d).

— Profil d’aile a double courbure utilisé pour les ailes volantes (auto stable) (Figure 1.5e).

1.2.5.b. Paramétres géométriques d’un profil d’aile d’avion

La (Figure 1.6) donne les paramétres géométriques d’un profil :

— Bord d'attaque : bord antérieur de l'aile, Bord de fuite : bord postérieur de I'aile.

— Extrados : surface supérieure de l'aile, Intrados : surface inférieure de l'aile et o : angle
d’attaque.

— Corde : droite joignant le bord d'attaque au bord de fuite ; la profondeur est la longueur de
la corde.

— L’épaisseur maximum : distance entre [lintrados et [I'extrados mesurée
perpendiculairement a la corde. L’épaisseur maximum, pour les profils classiques, se situe

géneralement a une distance d'environ 30 % de la profondeur, a partir du bord d'attaque.
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la ligne moyenne

T hord de fuite

hord d'attaque

angle d'attaque “ / J
' .

———————————— 1‘ s s
o . Y
/ L'épaisseur
V maximale

longueur de corde

r

Y

A

Figure 1.6 : Caractéristiques géométriques d’un profil d’aile

1.2.5.c. Profils de type NACA

Le prédécesseur de la NASA® était le NACA'. Cet organisme a étudié différentes familles de
profils répondant a diverses applications. Parmi ces derniéres, il faut distinguer la famille de profils a

quatre chiffres, celle a cing chiffres et les profils laminaires.[3]

1.2.5.d. Familles de profils

Il existe trois différentes familles de profils qui sont réparties selon 1’ordre du nombre des chiffres

qu’ils comportent :

— Profils empiriques : ils sont repérés par quatre chiffres : exemple : NACA 0012.
Le premier chiffre est la cambrure relative en %. Le deuxiéme est la distance relative en dizaine

de % de la fleche maxi au bord d’attaque, le troisiéme et quatriéme 1’épaisseur relative (ici 12%).

5 National Aeronautics and Space Administration,
7 National Advisory Committee for Aeronautics.
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- Profils semi-laminaires : ils sont repérés par cing chiffres dont fait partie le fameux NACA 23012.

Dans cette famille, le premier chiffre représente la valeur de la fleche, les deux chiffres suivants
représentent la valeur de la distance entre le bord d’attaque et le point (y). Les deux derniers indiquent

la valeur de 1’épaisseur relative.

— Profils laminaires : ils se composent de cing chiffres : exemple : NACA 66 209.
Dans cette famille on cherche a diminuer au maximum la trainée pour améliorer les performances

en croisieére.

1.2.6. Forces aérodynamiques

Lors de déplacement du profil, I’air qui circule autour de lui génére une dépression sur I’extrados,
et une surpression sur I’intrados. Cette différence de pression crée une force qui porte le profil désigne,
par la portance. Cet écoulement crée également une force résistante qui tend a freiner I’avion nommée la
trainée.

La combinaison de ses deux forces s’applique en un point surnommer centre de poussée® (Figure 1.7).
Conventionnellement, la force de portance et perpendiculaire & I’écoulement de I’air (vent relatif) et la

force de trainée est perpendiculaire a la force de portance [4].

Portance
depression A

Résultantg acrodynamique

surpression

Coefficient de pression: cp= (p-p») 4 "

Figure 1.7 : Forces aérodynamiques

8 Centre de poussée appelé aussi foyer aérodynamique.
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1.2.6.a. La portance

La portance aérodynamique est la composante de la force subie par un corps en mouvement dans

un fluide qui s'exerce perpendiculairement & la direction du mouvement [3] qui a pour expression :

L=2pV2SCL (1.1)

Avec :

p : masse volumique de l'air en [kg/m?].
S : surface de l'aile en m2.

V : vitesse en m/s.

Cv : coefficient de portance du profil

N.B. : Pour les profils symétriques a 0° d’incidence I’air parcourt la méme distance sur

Dextrados et sur Uintrados ce qui donne une portance nulle. [12]

1.2.6.b. La trainée

La trainée est une force résistante qui freine I'avion. Comme la portance, elle dépend de la pression
qui s'exerce sur l'aile. Lorsqu'un objet se déplace, il crée une trainée qui résiste a son avancement [3].

D’ou la force D :

D =3pV2SCo (1.2)

Avec :
p : masse volumique de I'air en [kg/m®].
S : surface de l'aile en m2.
V : vitesse en m/s.

Cb : coefficient de trainée du profil.

10



CHAPITRE | Genéralités sur les écoulements autour de profils

1.3. Couche limite

L’air a une certaine viscosité, ¢’est-a-dire qu’une couche d’air qui se déplace et entraine la couche
voisine avec laquelle elle est en contact par rapport au profil, I’air en contact est quasiment immobile, sa
vitesse augmente au fur et a mesure que 1’on s’éloigne de la paroi du profil. Sa vitesse évolue de 0 a la
paroi vers la vitesse de 1’écoulement en loin de paroi. Lorsque celle-ci perd de son énergie, elle devient

turbulente puis décollée aspirée par la dépression [4] Figure 1.8.

Couche limite decollée

Frontiere de
couche limite

Q Courant de

refour

Point de décollement

Figure 1.8 : Répartitions des zones de la couche limite sur le profil

1.3.1. Vitesse de décrochage

On parle souvent de vitesse de décrochage® comme d'une caractéristique de l'avion. Pour une
configuration donnée, il ne se produit pas toujours a la méme vitesse ; il n'est caractérisé que par I'angle
d'incidence critique (a.,-). On peut donc atteindre cette incidence a des vitesses tres variables en fonction
du facteur de charge®®. Elle évolue approximativement selon la racine carrée du facteur de charge. Et le

décrochage apparait lorsque :

Poid apparent (gravite + force d'inertie) Portance L

Facteur de ch = = —
actedr de charge poid reel de l'appareil Poids P

— L’avion vibre, cela est dii a I’écoulement tourbillonnaire de 1’air sur I’aile apres le décollement des

filets.

9 Décrochage est la perte de portance.
10 Facteur de charge : est le rapport entre la charge totale supportée par la structure d’un appareil et le poids réel
de cet appareil. (Facteur de charge = portance / poids).

11
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1.3.2. Décollement de la couche limite sur un profil d’aile

L’écoulement autour d’un obstacle est intrinséquement lié au nombre de Reynolds de sa forme
géométrique. Dans le cas d’un profil, I’écoulement est soumis & un mouvement di aux forces d’inertie et
est freiné par le frottement pariétal. Dans le cas d’un gradient de pression de sens contraire de
I’écoulement. Il peut étre compensé par les forces de viscosité et de pression. Lorsque cela se produit, la

couche limite s’écarte de la paroi du profil, il y a décollement de la couche limite figure 1.8.

1.3.2.a. Caractéristiques du phénomene

Les caracteéristiques principales du décollement sont les suivantes :

- Une chute notable de la portance.

- De grandes perturbations dans les distributions de pression, une augmentation de la trainée.

- Le bruit : les écoulements turbulents sont bruyants du fait des sources acoustiques créées par

les fluctuations de pression dans le fluide,

En fonction du gradient extérieur de pression, la couche limite peut rester décollée et ainsi former une
large zone de recirculation qui s’étend sur toute la surface du profil. Si I’énergie cinétique est suffisante
pour compenser 1’action du gradient de pression qui a tendance a aspirer les particules vers le haut, la
couche limite peut recoller au profil plus en aval du bord de fuite, ce qui est moins néfaste en termes

de performances aérodynamiques.

1.4. Généralités sur les tourbillons marginaux
1.4.1. Turbulence de sillage

Tous les aéronefs en vol générent de la turbulence de sillage qui prend essentiellement la forme de
deux tourbillons. Ils se forment chaque fois qu'un profil aérodynamique produit une portance. La portance
est générée par la création d'une différence de pression sur les surfaces des ailes. La pression la plus basse
se produit sur la surface supérieure de l'aile (extrados) et la pression la plus élevée se forme sous l'aile.
(Figure 1.9). L'air voudra toujours se déplacer vers la zone de basse pression. Et cela démarre le tourbillon

de sillage.

12
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Figure 1.9 : Génération de vortex de sillage. Figure 1.10 : Persistance du vortex derriere un d'avi

munie de volets

La méme différence de pression provoque également la migration de I'air vers I'intérieur de I'aile. De petits
tourbillons de bord de fuite, se formes. L’air circulant sur I’extrados et sur 1’intrados se rencontrant en
bord de fuite (extrémité de 1’aile) et rejoignent. Un grand vortex se forme. Vu de derricre, le vortex de

gauche tourne dans le sens horaire et le vortex droit tourne dans le sens antihoraire (Figure 1.10) [5].

I.4.1.a. Risque induit par les tourbillons marginaux

Les tourbillons qui résultent du contournement par le fluide des extrémités des ailes s'avérent trés
persistant. 1l descend dans I'atmosphere avec une vitesse verticale typique d'environ 5 metres par seconde.
Ces les tourbillons de sillage qui conservent tres longtemps leur cohérence qui les rend dangereux (Figure
1.11). [6]

".%

& o
of o
N> DL
» :,-’ -‘a =
R Q8T TR DR,

Figure 1.11 : Tourbillons marginaux descend

Un avion de plus petite taille qui rencontre ces tourbillons peut subir un violent mouvement de roulis qui

le met en danger.

13
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1.4.1.b. Normes de séparation entre les avions

Dans la recherche d’Uberoi 1979 [7] : Dit que le tourbillon marginal se caractérise par une
diffusion extrémement lente et persiste sur des distances considérables en aval de 1’aile qui lui a donné
naissance. A cause de cette perturbation des normes internationales définissent des distances de séparation
minimales entre les avions selon leurs catégories de poids et fixent la fréquence d’atterrissage et de
décollage des avions.

Par exemple, aucun avion ne doit suivre un Boeing 747, dont le poids typique est d'environ 270 tonnes, a
moins de 7,2 km. Pour une vitesse d'atterrissage typique de 250 km/h, cela représente un temps d'environ
2 mn. Cette distance doit étre portée a 9km si I'avion qui le suit appartient a la catégorie de poids inférieure
(Figure 1.12) [13].

Fabre 2002 dans sa these prétend que le tourbillon marginal est le principal facteur limitant les cadences

d’atterrissages et de décollage dans les aéroports, ils sont invisibles en conditions normales [14].

Proamibor avion saatwd d un koot d'un moyen  d'un petit
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A 1
g
QA_.;%_—*. e
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e .4__. —ce  wsulp \
+‘m L
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Distance de sépoaration 54 T2
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Figure 1.12 : Les normes de séparation entre les avions

1.4.1.c. Influence de la trainée induite
En bout d’aile le tourbillon génére une vitesse verticale Vi, de coordonnés (0,0, z), qui vient se
composer avec la vitesse U,,. D’ou le vecteur vitesse U(z,) qui est fonction de Uyet V;(z,) de

telle facon que :

14
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U(zo) = UE + Vi(20)*

Avec : D

- «
U(z)

Figure 1.13.: Vitesse résultante U(z,) et [ ’angle induit «;

De cette vitesse une trainée parasite est née appelée une force de trainée induite qui a pour valeur :
1
D; = ZpV2SCp;
Avec : Cp; en fonction du carrée du coefficient de portance

D,  C}
o7l

CDi = 1 5
?pSUoo

La persistance du tourbillon responsable de la trainée induite par la portance est estimée a plus du

tiers de la trainée totale de I’avion et de moitié pour de basse vitesse au décollage et a I’atterrissage
Hugton & Carter 1993 [11]

1.4.1.d. Probleme variationnelle de la trainée induite
En aérodynamique et celui de la recherche d'une aile de trainée induite minimale. Présenté de la

D; = minimum
maniére suivante : POUR UNE
L = valeur donnée

Selon Pascal Ardonceau et Simon Tropier 2005 Etablissent qu’une réduction de quelque peu de la

trainée induite permettrait une économie de plusieurs millions de métres cubes de carburant par année.

1. Laréduction de la trainée induite la plus évidente découle de la théorie de Prandtl consiste

a augmenter ’allongement de 1’aile,

15
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2. Limiter I’intensité des tourbillons marginaux en implantant des cloisons verticales aux

extrémités des ailes appelés Winglets (Figure 1.14).

Before o

@~

Figure 1.14: a- Aile sans winglet

En 1977 & LANGLEY Richard Whitcomb a mené ses études sur 1’écoulement de 1’air a
I’extrémité de ’aile et assure que ces tourbillons marginaux peuvent étre éliminés afin de réduire
la trainée induite par des petits dispositifs ajoutés a I’aile.

Ce dispositif appelé winglet, en augmentant son envergure il améliore la finesse et réduit ainsi le
cone du vortex. Il les testa sur un avion et montre que ces derniers augmentent de 7% la vitesse de

croisiére.

|
I-—.2|r.,-1 A
|

Typhcal winglet section Section A=A

Upper surfoce
7____/

i (:_-::_"—"_____»—'—"-
Wiinglet ideg Span h=ty
Upper -4

Lower,root — 7
Lower, tip =11 -~

Figure 1.15: Winglet Whitcomb

16
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1.5. Types de Winglets

Apreés l'invention du winglet, de nombreux types et dispositifs de pointe ont été développés par les

concepteurs d'avions.

¢ Winglet mixte (Figure 1.16) et Winglets incliné (Figure 1.17) installé sur les Airbus A330 et
A340 et sur les Boeing 747.
e Sur les Airbus A320 Boeing 737 les Sharklets en forme de 1’aileron du requin (Figure 1.18).

e Sur les gros porteurs tels le B747 et A380 les Clotures en bout d’aile. Petites ailettes que vous

verrez sur de nombreuses variantes d'Airbus sont appelées cléture a bout d'aile (Figure 1.19).

Figure 1.16: winglet mixte Figure 1.17: winglets incline

Figure 1.18: sharklets Figure 1.19: Cl6tures en bout d'aile

17
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1.6. Synthése
Le but de ce chapitre est un récapitulatif de 1I’écoulement autour d’un profil aile. On a commence par

I’enroulement en bout d’aile et sa dangerosité sur I’influence du trafic aérien dans les aéroports. Nous
avons mis en évidence I’influence de la trainée induite issu de ces tourbillons puis par quel moyen
I’¢liminer. A I’aide de I’ajout d’une extension appelé winglet.

L’aérodynamique de ce dispositif est discutée en décrivant la région de I'écoulement qui se développe.

18
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CHAPITRE II

Modele mathématique et méthodes numeériques

Le développement du matériel informatique a eu impact dans la simulation numérique et la
résolution des équations de Navier-Stokes. Elle a permis a la CFD de comprendre la complexité
des écoulements des fluides. Cette évolution, a conduit a I’aérodynamique numérique d’optimiser
les aéronefs et observer I’interaction fluide structure dans les études théoriques.

Dans ce chapitre, on a défini le modele de fermeture basée sur les équations de Navier Stokes (les
équations de continuité et de quantité de mouvement), des méthodes numériques, et de la méthode

des volumes finis.
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11.1. Introduction

Les outils de simulation numériques occupent une place prépondérante dans les études de
mécanique des fluides. Les lois de la physique peuvent étre écrites de différentes maniéres, dont
certaines sont plus efficaces que d’autres et elles sont représentées par un systeme d’équations aux
dérivées partielles. 1l est difficile de trouver des solutions analytiques a ce systéme d’équations.
Pour les résoudre on remplace le systeme continu par un systeme discret dont le comportement est
décrit par les équations algébriques qu’on peut résoudre avec les méthodes numériques. Ces

écoulements sont gouverneés par les équations de Navier-Stokes.

I1.2. Simulation numérique

La simulation se définit comme la résolution du modele correspondant a un systéeme donné
pour 1’étudier dans un contexte précis et elle compléte I’expérimentation. Elle permet d’effectuer
I’analyse du probléme dans des conditions réalistes®®.

La simulation se présente presque toujours sous forme d’un programme ou d’outils informatiques.
Avant toute démarche il va falloir faire une :
- Identification du probléme (phénoméne a étudier, domaine d’utilisation),
- Analyse des interactions avec le milieu environnant (conditions aux limites),

- Analyse du comportement a étudier (état initial et son évolution).

11.3. Equations de Navier-Stokes

Le mouvement d’un fluide est modélisé par les équations de Navier-Stokes qui permet de les
traiter. Ces équations gouvernantes sont :
- La conservation de la masse ou 1’équation de continuité,
- La conservation de la quantité de mouvement.
La formulation mathématique des lois de la conservation régissant les phénomenes physiques
comme les écoulements de fluides, est généralement écrite sous forme d’équations aux derivees
partielles comme suit.

+ L écoulement est considérer incompressible et stationnaire

11 Reproduit des tests expérimentaux pour mieux les comprendre et 8 moindre cout.
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11.3.1. Equation de continuité

L’¢équation de continuité est exprimée par la relation :

%}+§.(pl7):0 (1.1)
?_p L ow | 9v) | 9(pw) _ 0

at 0x dy 0z
d(pu) , d(pv) , 0(pwW) _

™ + 3y + P 0 (11.2)

Ou p est la masse volumique du fluide et u, v, w sont les composantes de la vitesse du fluide.

11.3.2. Equation de la conservation de la quantité de mouvement

L’¢équation de la conservation de la quantité¢ de mouvement s’exprime par :
oy 2% 2% v _ 1—— =
—~+U—+V—+W—=-—gradP + vAV (11.3)
Jat 0x ay 0z 0
Les équations de quantité de mouvement peuvent étre projetées dans les coordonnées cartésiennes
pour un fluide incompressible en négligeant les forces massiques extérieures :

uau + Vau + Wau _10P V(azu + 9%u + azu) A
0x oy 9z  pox 0x2 oy? 0z2 (114)

ov v ov _ 109P + 9%v  9%v  0%v

uax oy 0z  pady (6x2 oy? 622) (115)
uaw + Vaw + ow _ 10P + V(azw %w + 62W) e
0x oy 9z poz 0x2  0y2  0z2 (116)

11.4. Turbulence

La turbulence est une propriété de I’écoulement. Il n'existe pas de véritable définition de la
turbulence, on la caractérise par ses propriétés. Quand I'écoulement est turbulent, les grandeurs
physiques de vitesse et de pression varient de fagon rapide et aléatoire. Elle se caractérise aussi par
une diffusivité élevée (température, quantité de mouvement, etc.). Un écoulement turbulent est

donc un écoulement a grand nombre de Reynolds. [15]
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11.4.1. Modélisation de la turbulence

Les modéles de turbulence choisis sont ceux couramment utilisés par les laboratoires de
recherche. Leur choix est base sur le fait qu’ils demandent un cout de calcul raisonnable tout en
permettant d’obtenir une précision suffisante pour les applications d’ingénierie. Ils sont tous basés
sur le concept de la viscosité turbulente et présument par conséquent que, au niveau de
I’écoulement moyen, une analogie peut étre faite entre 1’action de la turbulence et celle des
contraintes visqueuses.

La modélisation a pour objectif d’établir des relations ou des équations permettant le calcul du
tenseur de Reynolds & partir des caractéristiques de 1’écoulement moyen. Ces relations permettent
de fermer le systeme.
Les modeles de fermeture sont des équations qui viennent compléter les équations de bilans. Il
s’agit de fermer le modele global en modélisant le terme de viscosité turbulente et le terme de
tenseurs de Reynolds. Ansys "FLUENT" fournit des choix des modéles de turbulence :

= Spalart-Allmaras model,

= k—¢& models

» k—o models

Standard k — o model

Shear-stress transport (SST) k —® model
Detached Eddy Simulation (DES) model,

Large Eddy Simulation (LES) model

11.4.2. Viscosité turbulente

Le concept de viscosité turbulente permet d’exprimer les contraintes de Reynolds en
fonction des gradients de vitesse moyenne de 1’écoulement. Cela revient a conférer aux contraintes
turbulentes, grandeurs ayant une origine convective non linéaire, un caractere diffusif de type
gradient de nature linéaire. L’idée de viscosité turbulente leéve le probléme de fermeture. Ce
concept se traduit par 1’hypothése de Boussinesq qui, pour un fluide dont la masse volumique

varie, s’écrit selon la relation suivante.
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ou, auj] 2 U, . 2
- pu; U] =ﬂt[—'+— — s -6 - Zks, (11.7)
. ox; ox, ) 3 ox ' 3 "

1 Désignant la viscosité dynamique turbulente, et k désigne 1’énergie cinétique moyenne du

champ fluctuant
k== (ra) (11.8)

Ainsi, la définition de la viscosité turbulente détermine le modéle de turbulence.

11.4.3. Modéle Spalart-Allmaras

Le modéle de Spalart & Allmaras est pour sa part le plus robuste et le plus efficace pour les
écoulements externes. Il utilise une seule équation qui résout une équation de transport pour la

viscosité. [16]

11.5. Méthodes numériques

Le passage d’un probléme aux dérivées partielles continues a un probléme discret s’appuie
sur les méthodes classiques d’analyse numérique. On distingue trois grandes méthodes pour
formuler un probléme continu sous forme discréte, la méthode des différences finies, des éléments

finis et des volumes finis.

11.5.1. Méthode des différences finies

La méthode des différences finies est la plus ancienne des méthodes numériques, elle a été
introduite en 18°™ siécle par Euler. Son principe consiste & discrétiser les équations aux nceuds de

la grille en calculant chaque dérivée partielle a 1’aide du développement de Taylor.

11.5.2. Méthode des éléments finis

La technique des éléments finis discrétise I'espace a I'aide d'éléments géometriques simples
(triangles ou quadrangles). Comme elle permet de modéliser des géométries tres complexes, elle

est parfois préférée a la méthode des volumes finis.
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11.5.3. Méthode des volumes finis

Cette méthode consiste a subdiviser le domaine physique de 1’écoulement en éléments de
volumes plus ou moins réguliers dans lesquels les équations, décrivant I’écoulement, écrites sous
une forme conservative, sont intégrées.

Le but de cette méthode est de convertir 1’équation différentielle générale en un systéme
d’équations algébriques en mettant en relation les valeurs de la variable considérée f aux points
nodaux adjacents d’un volume de contrdle typique. Cela est obtenu par 1’intégration de 1’équation
différentielle gouvernante dans ce volume de controle avec I’approximation des différents termes
(convection, diffusion et source). Elle consiste en :
- La division du domaine de calcul en des volumes de contrdle discret par un maillage de
calcul
- L'intégration des équations gouvernantes sur les volumes de contréle individuels, afin de
construire les équations algébriques pour les variables dépendantes discretes (les
inconnus), tels que les vitesses, pressions, températures et les autres scalaires conservés.
- La linéarisation des équations discrétisees et la solution du systeme d'équations linéaires

résultantes pour pouvoir adapter les valeurs des variables dépendantes.

11.5.3.1. Principe de la méthode des volumes finis
Les étapes de résolution de la méthode des volumes finis sont les suivantes :
11.5.3.1.a. Maillage

C’est la subdivision du domaine d’étude en grilles longitudinales et transversales dont
I’intersection représente un nceud, ou On trouve les composantes u et v du vecteur vitesse qui se
trouve au milieu des segments relient deux nceuds adjacents. La discrétisation du domaine est

obtenue par un maillage constitu¢ d’un réseau de points.
Les grandeurs scalaires pression, température, sont stockées dans le nceud P du maillage, tandis

que les grandeurs vectorielles u et v sont stockés au milieu des segments reliant les nceuds.

L’équation générale du transport est intégrée sur le volume de contrdle associe aux variables
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scalaires et les équations de quantités de mouvement sont intégrée sur le volume de controle
associe aux composants de vitesses.

Le volume de contr6le de la composante longitudinale u est décalé suivant la direction x par rapport
au volume de contrdle principal, celui de la composante transversale v est décalé suivant la
direction de y.

Ce type de maillage est dit maillage décalé permet une bonne approximation des flux convectifs
et une meilleure évaluation des gradients de pression ainsi une stabilisation numérique de la
solution.

La construction des volumes de contréle et du maillage décalé sont montrés dans le schéma suivant :

Ax
NW N NE
® T. »
n
W p 4 E
®—w %\e—’ % \Ay
PN
SW SE
‘S
Neeuds pour
L ox, | ox, | les calculs

Figure 11.1: schéma du maillage.

11.5.3.1.b. Discrétisation des équations gouvernantes

L'étape principale de la méthode des volumes finis est I'intégration des équations
régissantes pour chaque volume de contréle.
Les équations algébriques déduites de cette Intégration rendent la résolution des équations de

transports plus simples.
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Chaque nceud est entouré par un ensemble de surfaces qui comporte un élément de volume.
Toutes les variables du probléeme et les propriétés du fluide sont stockées aux nceuds de cet
élément. Les équations régissant 1’écoulement, sont présentées sous leurs formes moyennées dans

un repére cartésien (x, Y, ) :

6,0 (11.9)
dat 6xl( UJ) 0

2 Uyt (ol = P 4 2 AU,V

a(PUI)"""axj(PUJUI =" ot T [Meft ax]+axl)] (11.10)

Notons que toute équation régissant I’écoulement interne en turbomachines peut étre écrite Sous

la forme générale suivante (équation de transport de la variable ¢ ):
(11.11)

(pcp) +(pUg;) = —[Fefr (ax M+ So

! ! ! !

(1) () (3) (4)

0xj

Ou:
Uj : est la composante de la vitesse suivant la direction xi.
p : La masse volumique.

: est le coefficient de diffusion.

. est le terme source.

S u»w =

: Une des variables suivantes f =1, u, v, w, k, g et T.
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Sachant que :

Terme:

e (1) terme instationnaire.

e (2) terme convectif.
o (3) terme diffusif.

e (4) terme source.

11.6. Synthese

Modele mathématique et méthodes numeriques

Dans ce deuxiéme chapitre, nous avons présenté les équations régissant les écoulements a savoir :

I’équation de conservation de la masse et les équations de quantité de mouvement.
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CHAPITRE IlI

Réalisation de la simulation numérique

Ce chapitre se portera sur la réalisation de la géométrie basée sur trois grands points :

Création de la géométrie des ailes. (Aile avec et sans Winglet),

b. Génération du maillage. (Création du domaine de calcul et la génération du maillage réalisé
sur Gambit),
Simulation numérique. (A été effectué sur le solveur Ansys Fluent 6.26),

d. Calcul effectue, concernent les coefficients forces de portance et de trainée.
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I11.1. Introduction

Avant la simulation numérique sur Ansys fluent 6.3.26, les géométries des ailes sont congues sur
gambit et le winglet a I’aide SOLIDWORKS.

Les ailes sont de forme rectangulaire a partir de la section du profil Naca 0012. Elles sont
modélisées en un seul volume rigide.

Les ailes sont d’envergure finie. A 1’aide du préprocesseur gambit 2.4, le maillage du domaine a

été effectué.

111.2. Contexte général et problématique

L’étude est a la base de la recherche [10]. Deux ailes sont réalisées de profil Naca 0012, soit une
aile sans winglet, et I’autre avec winglet d’ouverture 115°, d’envergure 213 mm sans winglet. La
simulation s’est faite & deux nombres de Reynolds et sur une plage d’incidence de -20° jusqu’a

+25°.

I11.2.1. Lignes directrices

On doit poser des grandes lignes :
- Reéalisation des deux géométries. (Dimension et réalisation sur Gambit et le Winglet sur
SolidWorks),
- Maillage, (mémes conditions initiales et aux limites),
- Simulation sur Ansys fluent 6.3.26,
- Validation et interprétation des résultats comparés aux résultats expérimentaux de [10]

réalisées dans la soufflerie de ’lUSTO.

I111.3. Présentation du code de calcul Fluent 6.3.26

Le logiciel FLUENT 6.3.26 est un outil de calcul numérique applique a la mécanique des
fluides (CFD'?), on emploie ce dernier a des fonctions varier et nombreux tels que (turbomachines,

aéronautique ...).

12 Computational Fluid Dynamics
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FLUENT est un code de calcul pour modéliser les écoulements des fluides et les transferts
thermiques dans des géométries complexes. Il peut résoudre des problémes d’écoulement avec des
mailles non structurées, qui peuvent étre produites pour des géométries complexes, avec une
facilité relative. Les types de mailles supportées sont des mailles en 2D, triangulaires ou
quadrilatérales, ou en 3D tétraédriques, hexaédriques, pyramidales et les mailles (hybrides)
mélangées
FLUENT a les capacités de modélisation suivantes :

- Ecoulements en 2D ou 3D,

- Etats permanents ou transitoires,

- Ecoulements incompressibles ou compressibles incluant toute vitesse de régimes

(subsoniques, transsoniques, supersoniques et hypersoniques),

- Ecoulements non visqueux, laminaires ou turbulents,

- Ecoulements newtonien ou non newtonien,

- Transfert de chaleur forcé, par conduction, par convection ou radiatif,

- Les écoulements avec changements de phases,

- Ecoulements en milieu poreux.

111.4. Différents modules
111.4.1. GAMBIT

GAMBIT est un préprocesseur qui permet a 1’utilisateur de construire la géométrie du
domaine de calcul et de diviser ce dernier en petits volumes de contréle ou cellules de calcul.
L’ensemble de ces volumes élémentaires constitue le maillage. La définition des conditions aux
limites appropriées, au niveau des cellules qui coincident ou touchent la frontiere du domaine de
calcul, se fait également a ce niveau. Peut aussi créer plusieurs types de maillage suivant la

géomeétrie.

111.4.2. Interface graphique : Tgrid

Pour adapter des maillages provenant d’autres sources que Gambit, pour constituer des

maillages 3D tétraédriques a partir du travail surfacique sur Gambit.
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I11.5. Choix de la géomeétrie et étape de sa construction

Nous dressons les parties essentielles et les étapes de la création des géométries pour la
simulation numérique. L’aile seule est rectangulaire. Le profil NACA 0012 est a la base de son

élaboration ainsi que pour le Winglet [10] (Figure 111.1).

213 mm : 213 mm

Géométrie etudiee Géométrie [10]

Figure 111.1 : Comparaison entre la géométrie étudiée et la géométrie de [10].

Création de la géométrie

On importe le fichier NACA0012.dat qui définit le profil sous forme de vertex data (Figure 111.2)
File =»Import=>» vertex data (NACA0012.dat)

X R N
oy ++H‘“ H””*H
oot iy
iy ++'++++
- By H””iﬂ“
= ++++HHH
+ t

hﬂ

bt
+ prtt
++'”++++++‘++§+li“'+++‘

Figure 111.2: Points de construction de profile Figure I11.3 : Profile d aile type NACA0012
NACAOQ012

Pour connecter tous ces points, NURBS est choisi pour les lisser (Figure 111.3). On sélectionne la

commande Face pour raccorder les points de la courbe pour la créer.
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- Creation de I’aile en 3D

On commence par : dupliqué le profil par la commande Move/copy faces, puis on crée un point
de coordonné selon z (0, 0, 150). Tableau I11.1 et le volume de I’aile se congoit par la connexion
des surfaces de I’aile (intrados, extrados et les deux saumons).

Volume =» stitch faces et le volume de I’aile se concoit.

Type du profil Corde Envergure
Naca 0012 c =150 mm Z=213mm

Tableau I11.1 : dimensions du profil

a. Aile avec Winglet

La (Figure 111.4), représente la géométrie de I’aile avec winglet placé a diédre nulle (0°), le

Winglet est construit sur la base de la géométrie Whitcomb.

021 6y
Winglet Whitcomb S

in,
-

Section A-A Spa
E|

Aile vue de Droite

P A Dihedral ;
r.—-o_“ﬂ.—j - : j
Aile vue Alle 3D
de Dessus

Figure I11.4 : Visualisation de géométrie de ['aile avec winglet
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- Création du domaine de calcul

Les ailes sont placées dans un domaine fluide 3D, de manieres a ce que les conditions aux limites
ne viennent pas perturber 1’écoulement sur les profils. La taille du domaine est réalisée par rapport
a la corde du profil d’aile (Figure 111.5) et (Figure 111.6). 1l est de forme parallélépipede, ses
dimensions sont données dans le (Tableau IllI. 2).

Longueur Profondeur Hauteur

10c 6c 6c

Tableau I11.2 : la taille du domaine

Figure 1.5 : Aile sans Winglet Figure 111.6 : Aile avec Winglet

b. Génération de maillage (Figure 111.07)

En CFD, le maillage est 1’étape la plus décisive et la plus importante lors de la modélisation.
Un maillage inadequat, présente une distorsion, qui fausse les résultats obtenus.
Le domaine de calcul est maillé avec des cellules tétraédriques. La concentration des eléments

sur 1’aile est de mise.

NB : la distorsion de maillage en 3D est située entre 0.7 et 0.8. [08]
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- Réglage préliminaire
La difficulté du maillage en 3D, nous a contraint a adopter la méthode size Function. Le
paramétrage de gambit est une étape tres importante pour obtenir un bon maillage avec un

minimum de distorsion.

Dans le menu Edit / defaults =» tools = SFunction, on modifie les parametres suivants [9] :
Curvature-check-face-edges de 0 a 1

Bgrid-max-tree-depth de 16 a 20

BGrid-nonlinear-err-percent de 25 a 15

En suite en augmente le nombre de mailles car gambit par défaut donne 500000 éléments.
Edit / defaults = Mesh =» Trimesh & 1500000 éléments.

- Création de la size function

Size Function est faite pour réduire le nombre de mailles. Elle permet de raffiner le maillage

en proche paroi et grossier en loin de paroi. Les (Figures 111.7) et (111.8) montrent la différence.
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Figure 111.7: Sans Size Function [9] Figure 111.8: avec Fixed Size Function [9]

Trois Size Functions sont utilisés deux pour I’aile, et une pour le plan de symétrie. Les (Tableaux

111.3) et (111.4) respectivement pour I’aile sans winglet et I’aile avec winglet.

Tools =» size function =» create size function
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SFO01 pour Paile SF02 pour D’aile SF03 plan de symétrie
Type Fixed Curvature Meshed
Source Type : Edge Type : Edge Type : Edge
Sélectionner les deux | Sélectionner les deux | Sélectionner les deux
courbes du saumon courbes du saumon | courbes du  saumon
attacher au plan de
symétrie
Attachment Type : Faces Type : Faces Type : Face
Sélectionner Sélectionner Sélectionner le plan de
I’intrados, ’extrados et | I’intrados, 1’extrados | Symétrie
le saumon et le saumon
Parameétres Start Size = 0.1 Angle =20 Growth Rate = 1.1
Growth Rate = 1.2 Growth Rate = 1.2 Max Size =75
Max Size =5 Max Size =5
Min Size = 0.01
Tableau 111.3: Size Functions (aile sans Winglet)
SF01 pour laile SF02 pour Paile SF03 plan de symétrie
Fixed Curvature Meshed
Type
Source Type : Edge Type : Edge Type : Edge
Sélectionner tous les | Sélectionner les | Sélectionner les deux
courbes du winglet courbes du winglet | courbes du  saumon
attacher au plan de
symétrie
Attachment Type : Faces Type : Faces Type : Face
Sélectionner : les trois | Sélectionner les | Sélectionner le plan de
faces (intrados, | trois faces (intrados, | symétrie
extrados, winglet) extrados, winglet)
Parameétres Start Size=0.1 Angle = 20 Growth Rate = 1.1
Growth Rate = 1.2 Growth Rate = 1.2 Max Size =75
Max Size =5 Max Size =5
Min Size = 0.01

Tableau 111.4 : Size Functions (Aile avec Winglet)
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Les (Figure 111.9 et 111.10), présentent le maillage du champ d'écoulement au voisinage des parois
des profils d’ailes qui permet la continuité de 1’écoulement soit satisfaite.
Le (Tableau I11.5) donne le total du nombre d’éléments et la distorsion des domaines de calcul
pour les ailes avec et sans winglet.

Figure 1.9 : Maillage de [l’aile sans Winglet Figure 111.10 : Maillage de [’aile avec Winglet

Tableau I11.5: Nombre et qualité du maillage

Nombre de nceuds | Nombre d’éléments | Qualité du maillage
Aile sans winglet 205319 1116176 0.77
Aile avec winglet 222924 1071466 0.77

Conditions aux limites
Pour assurer et parvenir & une solution on impose une condition aux limites a I’entrée et a la sortie.
Une condition de vitesse a I’entrée et une pression en sortie. Ces conditions sont appliquées en
loin de paroi pour ne pas perturber 1’écoulement. (Elles sont utilisables pour les écoulements
incompressibles et deconseillés pour des écoulements compressibles en cause d’instabilités
numériques) (Tableau 111.6).
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Tableau I11.6: Conditions aux limites [10]

Limite Type de limite | Variable imposées
Entrée velocity-inlet u =25, 30m/s
sortie Pressure outlet | p=100300 Pa
Aiile sans winglet Wall p=1.196 kg/m®
Winglet Wall
Plan de symétrie Symmetry
Domaine de calcul Fluid

111.6. Export du maillage
A lafin du maillage et lorsque les conditions aux limites sont correctement déterminées, il ne reste
qu’a exporter le maillage dans un format lisible par le solveur, Fluent en 1’occurrence avec

I’extension *.msh.

I11.7. Fluent
I11.7.1. Etapes d’utilisation de fluent

Lancez I’application Fluent, choisissez la version « 3ddp »

111.7.2. Mise en place dans Fluent

Le fichier .msh est chargé sur ansys Fluent 6.3.26 lancé en 3ddp, 1’espace de travail est controlé
par la fonction Check avant toute la simulation. Le modele de fermeture choisi est Spalart-
Allmaras.

Une précision 107 des résidus est sélectionnée avant d’initialiser les conditions pour le calcul.
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111.7.3. Exploitation des résultats
La (Figure 111.11) montre 1’évolution de résidus en fonction de nombre d’itérations.
Pour une précision de 107 ddp le temps de calcul nécessaire pour atteindre la convergence est de

6 heures. Les calculs ont été effectués sur un ordinateur i7 de 8 Giga de RAM.

Residuals
—co ntlm uity
——=x-velocity

ety 1e+00
—z-velocity
nut 1e01

1e02

1e03

1e04

1e0S

1e06

1e07

1e08

1e09

0 200 400 600 00 1000 1200 1400 1600
lterations

Figure I11.11 : Evolution des résidus en fonctions du nombre d’itérations

111.8. Synthese

A travers ce chapitre, on percoit mieux les problémes qu'on peut les rencontrer lors de la
simulation numérique d'un probléme en aérodynamique. Les étapes de la modélisation numérique

sont : La création de la géometrie, la génération du maillage et I'implémentation du "Fluent."
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CHAPITRE IV
Résultats et Discussion

Ce dernier chapitre porte les résultats de la simulation numérique confronté aux résultats
expérimentaux de [10] des paramétres aérodynamiques. Une comparaison des coefficients de

portance, de trainée et de la finesse.

La simulation numérique nous a permis de visualiser I’enroulement en bout d’aile.
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Chapitre IV Résultats et Discussion

1V.1. Validation des résultats

Les résultats obtenus en simulation numérique seront comparés aux résultats obtenus de I'étude
expérimentale effectuée par [10]. C’est une étude d’optimisation de 1’ouverture du winglet et son
impact sur les performances aérodynamiques de 1’aile. Dans cette étude, trois configurations a

différentes ouvertures du Winglet (105°, 115° et 125°) sont expérimentées.
Dans notre étude on a choisi I’ouverture optimale a 115°, pour deux différents nombres de

Reynolds (Re = 2.36*10° et Re = 2.84*10°).

Les figure 1V.21a et IV.21b représentent les courbes des coefficients de portance et de

trainée obtenue par I’étude expérimentale [10].

a I a b .—
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10 1 /L'L.:";hj?fi »— aile avec winglet 105 D.35 4
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Figure IV.1: les courbes de référence [10]

a) Courbe de coefficient de portance

b) Courbe de coefficient de trainée
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IV.2. Analyse des résultats numériques
IV.2.1. Courbes de coefficient de portance

Le coefficient de portance est déterminé en fonction de I’incidence qui permet de
représenter le comportement aérodynamique des ailes simuler pour une plage d’incidence entre -
18° a +25°,
Les (Figures IV.2 et 1V.3) représentent les courbes de coefficient de portance. Le premier est I’aile
sans winglet et le deuxieme est une laile avec winglet.
Dans le cas d’un profil d’aile sans Winglet, la pente de 1a courbe de Ci est constante jusqu’a 22°,
apres il y a un décrochage a 24°.
Dans le cas du profil d’aile avec Winglet, on distingue deux zones sur la courbe de portance.
Jusqu'a 16° on se situe dans la zone linéaire. La pente de la courbe de C. est globalement constante.
Apres 16° la courbe s'infléchit pour atteindre son maximum a 20°. A partir de 20° le coefficient
de portance chute. Ce résultat est caractéristique du décrochage. Il y a présence d'un décollement

assez développé. Ce point remonte jusqu’en du bord d'attaque.
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Figure IV.2: Courbes de coefficient de portance en Figure 1V.3 : Courbes de coefficient de portance en
fonction de I’angle d’attaque pour ['aile sans Winglet fonction de I’angle d’attaque pour [’aile avec Winglet
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IV.2.2. Courbes de coefficient de trainée
Les (Figures 1V.4 et IV.5) représentent les courbes de coefficient de trainée.
Le coefficient de trainée atteint une valeur minimale a 0°, puis la pente de la courbe augmente

fortement.
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Figure 1V.4 : Courbes de coefficient de trainée en fonction Figure IV.5: Courbes de coefficient de trainée en
de ’angle d’attaque pour [’aile sans Winglet fonction de I’angle d’attaque pour [’aile avec Winglet

IV.2.3 Comparaison entre les courbes de coefficient de portance

La (Figure 1V.6) représente la comparaison entre les courbes de portance pour 1’aile sans Winglet
et avec Winglet a différents nombres de Reynolds (Re = 2.36.10° et Re = 2.84.10°).

A une incidence nulle, la portance est presque nulle (caractéristique des profils symétriques), apres
elle commence a augmenter de fagon linéaire avec 1’angle d’attaque. Dans le cas d’un profil d’aile
sans Winglet, le coefficient de portance augmente de fagon remarquable par rapport 1’aile sans
Winglet, a une incidence de 25° le coefficient de portance atteint un maximum de 1.7 pour I’aile

avec Winglet et pour I’aile sans Winglet il atteint 0.3 au maximum.
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Cl

Résultats et Discussion
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Figure IV.6 : comparaison entre les courbes de coefficient de

portance a différents nombres de Reynolds

IV.2.4 Comparaison entre les courbes de coefficient de trainée

Dans le cas du profil d’aile avec Winglet, la pente de la courbe augmente fortement de 0° a 25°,

contrairement au cas d’un profil d’aile sans Winglet.

C’est cela a cause de la grande portance produite par I’addition d’un Winglet.
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Figure IV.7 : comparaison entre les courbes de coefficient de

trainée a différents nombres de Reynolds
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IV.2.5. Courbes de finesse
Les courbes de finesse sont les courbes qui représentant la portance en fonction de la trainée.
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! /1 ! ! ; ; ; i
| ’/ n | | | | | 110_ ///
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Figure IV.8 : courbes de finesse pour [’aile sans Figure IV.9 : courbes de finesse pour ['aile avec
Winglet Winglet

Dans les (Figures 1V.8 et 1VV.9), quatre points particuliers retiennent 1’attention :

- Le point Ao correspond une incidence ou la portance est nulle ou presque ;

- Le pointAs, correspond a I’endroit ou la trainée est minimale ;

- Le point Az, obtenu par la tangente a la courbe de 1’origine, correspond a 1’endroit ou la
finesse est maximale (portance grande et trainée faible) ;

- Le point As, obtenu par la tangente horizontale a la courbe, correspond a une portance

maximale.
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Chapitre IV

IVV.2.6. Courbes de polaire

Résultats et Discussion

Les (Figure 1V.10 et IV.11) représentent les courbes de polaire pour les ailes sans et avec Winglet

La polaire représente le rapport de coefficient de portance sur le coefficient de trainée en fonction

de I’incidence.

10

Cl/Cd

—=— Re=2,36*10]

—e— Re=2,84*10’

Figure IV.10: courbes de polaire pour [’aile sans

Winglet

Incidence
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25°

IVV.3. Trajectoire de I’écoulement (pathlines)
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Figure IV.11: courbes de polaire pour [’aile avec
Winglet

» Le (Figure 1V.12), montre que I’écoulement est symétrique en bout d’aile et le tourbillon n’existe

pas a I’incidence zéro (0°).

Quand I’incidence augmente I’intensité des tourbillons augmente en méme temps que la portance

qui est I’origine de la trainée induite, la (Figure 1V.13), montre I’écoulement & I’incidence 18°, ou

le diamétre de 1I’enroulement est important dans le cas d’aile sans Winglet.

En incidence négative, les tourbillons apparaissent avec un enroulement inverse tel montré sur la
(Figure 1V.14) a I’incidence -18°.
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Figure IV.12: L écoulement a angle d’attaque 0°
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Figure IV.13: L écoulement a angle d’attaque 18°
a) Ailesans Winglet b) Aile avec Winglet
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> Incidence -18°

Figure IV.14: L écoulement a angle d’attaque -18°
A) Aile sans Winglet B) Aile avec Winglet

La (Figure 1V.15) représente L’écoulement a un angle d’attaque +18° avec I’effet de symétrie.

On distingue mieux le décrochage sur I’aile sans winglet se situant au milieu.
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Figure IV.15: L écoulement a angle d’attaque 18° avec [ effet miroir
a) AilesansWinglet b) Aile avec Winglet
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Cette figure montre que rien ne va endiguer’® a 1’équilibrage des pressions entre ’extrados et
I’intrados laissant s’établir un courant d’air secondaire de bas en haut au saumon. Ce flux d’air va
produire des effets secondaires qui vont étre a I’origine d’une trainée supplémentaire qualifiée de
trainée Induite.

- Le Winglet placé sur le saumon diminue de la forme du tourbillon.

IV.4. Contours de pression

Les (Figures 1V.16, V.17 et 1V.18) représentants les contours du coefficient de pression pour les
deux configurations a différentes incidences (0°, 18°, -18°).

Nous avons remarqué que :

- A I’'incidence 0° la distribution de pression est symétrique entre 1’extrados et 1’intrados ;

- La grande valeur de pression se situe dans 1’intrados ;

- L’utilisation du Winglet montre que la pression de I’intrados est supérieure a la pression

de I’extrados.
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B- Incidence 18°
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Figure IV.17: contours de pression a angle d’attaque 18°
a) Ailesans Winglet  b) Aile avec Winglet
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Figure 1V.18: contours de pression a angle d attaque -18°
a) AilesansWinglet  b) Aile avec Winglet
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La (Figure 1V.19) représente le champ de pression a angle d’attaque +18° pour les ailes sans et
avec Winglet est mis en évidence et montre qu’a partir de cette incidence le décrochage apparait

ou la pression sur I’extrados devient importante.
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Figure 1V.19: contours de pression a angle d’attaque 18°

a) Ailesans Winglet  b) Aile avec Winglet

IV.5. Iso contour de la velocity magnitude et des lignes de courants

a) Aile sans Winglet
Les (Figures 1V.20 et IV.21), montrent I’évolution des lignes de courant du tourbillon marginal
selon le plan (X, y, z), pour les incidences 0°,18° et -18°.
Concernant la (Figure 1V.20), aile sans Winglet, a des incidences -18°, 0°, 18°, le tourbillon

marginal apparait dés que I’angle d’attaque varie, sa forme de cone grandit de plus en plus.
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Figure IV.20 : Lignes de courant de [’aile sans Winglet
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Résultats et Discussion

b) Aile avec Winglet

Pour la (Figures 1V.21), aile avec Winglet le tourbillon marginal ne disparait pas mais sa

dimension est réduite et cela, méme si son intensité ne diminue pas beaucoup.

A 18°, I’écoulement devient perturbé et le tourbillon sur 1’aile devient apparent sur I’extrados

qui est la zone de décrochage.
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o=18°

a=-18°
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Figure IV.21 : Lignes de courant de [’aile avec Winglet
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Résultats et Discussion

IV.6. Comparaison entre les résultats expérimentaux et numériques

La comparaison se fait pour une aile avec Winglet a deux différents nombres de Reynolds, Re =

2.36*10° et Re = 2.84*10°.

L’influence du diédre est tres significative I’aile a un diedre nul est portante par rapport a 1’aile

avec dieédre méme si la zone de décrochage reste inchangée. Ce qui nous informe que le profil

symétrique Naca0012, est stable.

La portance dans 1’étude numérique est assez importante par rapport a 1’étude expérimentale.
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Figure 1V.22: courbes des coefficients de portance et de trainée pour une aile avec Winglet

IV.7. Synthese

a) Coefficient de portance b) Coefficient de trainée

Dans ce chapitre, on a transformé les résultats obtenus par la simulation numerique sous forme des

courbes et des contours, on a tracé les courbes de (portance, trainée, finesse et de polaire), puis on

a fait une comparaison entre les résultats numériques et les résultats expérimentaux de référence.
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Conclusion générale

Les écoulements autour des profils aérodynamiques portant ont un domaine de recherche a la
fois vaste et complexe, dans lequel nous avons traité¢ un écoulement stationnaire autour d’un
profil tridimensionnel, biconvexe, symétrique, de type NACA0012.

La répercussion nocive de la portance est la trainée induite qui donne naissance aux vortex
marginaux. Ce sont des tourbillons de sillage dangereux, qui pour un avion de plus petite taille
qui les rencontre. Car ils peuvent essuyer un violent mouvement de roulis qui le met en danger
avec des conséquences dramatiques.

Une approche numérique a permis de visualiser le phénomene caractérisé par I’enroulement des
filets d’air en bout d’aile.

Les courbes représentées sont exécutées en fonction des angles d’attaque de -18° a +20°, avec
deux nombres de Reynolds ou cette variation du Re, n’agit pas sur la réaction des ailes.

Le vortex marginal est représenté par un tourbillon en bout d’aile. Ce tourbillon est caractérisé
par un enroulement des filets d’air. L’objectif de cette étude est de prédire le vortex marginal et
son comportement sous I’influence des winglets, a 1’aide de la simulation numérique.

e Le premier chapitre, est consacré a 1’étude bibliographique et Géneralités sur les
écoulements autour de profils.

e Le chapitre deux, donne un apercu sur les méthodes numérique ainsi que la présentation
du code de calcul fluent.

e Le chapitre troisieme, est consacré a la réalisation de la géométrie, au maillage du domaine
de calcul, par la stratégie de la size function puis a la simulation numérique a 1’aide du
solveur Ansys Fluent 6.26),

e Le dernier chapitre donne une analyse et interprétation des résultats obtenus par la
simulation et validé le model de turbulence choisie. Le modéle de fermeture utilisé est
Spalart-Allmaras. Il a permis de capter le cone en bout d’ailes sur les deux configurations
et l'ajout du winglet attenue [’intensité du rayon du tourbillon et le dispositif a permis
d’améliorer la finesse.

Les résultats montrent que les ailes rectangulaires dépendent de leurs allongements.
Dans cette étude les jets des réacteurs et les tourbillons des volets non pas était prise en

considération
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Résumé

Les tourbillons de sillages sont énergétiques peuvent rester plusieurs minutes derriére un aéronef. lls
sont néfastes et constituent un danger pour les appareils de petite taille en raison d'un fort moment de
roulis.

Le présent travail porte la simulation numérique sur deux ailes rectangulaires tridimensionnelles de
profil NACAOQ012, effectuer sur le solveur Ansys Fluent, en quantifiant les coefficients de portance
et de trainée. Les résultats ont été comparer aux résultats [10].

La simulation nous a permis de visualiser I’enroulement et son intensité, cette étude montre que le

winglet réduit considérablement le diametre du cdne de vortex marginal.

Mots clés : vortex marginaux, turbulence, simulation numérique, écoulement tridimensionnel,
Winglet.

Abstract

The vortices of wakes are energetic and can remain several minutes behind an aircraft. They are
harmful and constitute a danger for small devices due to a strong rolling moment.

The present work concerns the numerical simulation on two three-dimensional rectangular wings of
NACAO0012 profile, performed on the Ansys Fluent solver, by quantifying the lift and drag coefficients.
The results were compared to the results [10].

The simulation allowed us to visualize the winding and its intensity, this study shows that the winglet

considerably reduces the diameter of the marginal vortex cone.

Keywords: marginal vortices, turbulence, numerical simulation, three-dimensional flow, Winglet.
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