REPUBLIQUE ALGERIENNE DEMOCRATIQUE ET POPULAIRE

MINISTERE DE L' ENSEIGNEMENT SUPERIEUR ET DE LA
RECHERCHE SCIENTIFIQUE
UNIVERSITE MENTOURI DE CONSTANTINE
FACULTE DES SCIENCES DE L'INGENIEUR
DEPARTEMENT DE GENIE MECANIQUE

N° d’ordre :
Série :

THESE
Présentée pour obtenir le dipldme de Doctorat emees
En GENIE MECANIQUE
OPTION

CONSTRUCTION

PAR

Melle MERABET Amel

THEME :

ANALYSE DES CARACTERISTIQUES AERODYNAMIQUES D’UNRILE
D’AVION DE DIFFERENTS PROFILS SOUS L'EFFET DES INESSES

SUBSONIQUES

SOUTENUE LE

Devant le jury :

Président : A.BOUCHOUCHA Prof. Univ. CONSTANTINE
Rapporteur : B.NECIB Prof. Univ. CONSTANTINE
Examinateurs : L.BAHI Prof. Univ. CONSTANTINE
H.BOUGHOUAS M.C. Univ. CONSTANTINE
K.CHAOQUI Prof Univ. ANNABA

J.ZEGHICHE M.C Univ.ANNABA



DEDICACES

A MES PARENTS
A MA FAMILLE

A TOUS LES CHERCHEURS DU MONDE ET A TOUS CEUX QEUB®NT CHERS



REMERCIMENTS

Au terme des études qui me permettent de soutesithese de Doctorat, Je tiens a remercier
monsieur Brahim NECIB, directeur du laboratoirengécanique, pour m’avoir proposé un sujet
aussi important et aussi intéressant, pour avaigeti ma recherche avec compétence et
efficacité, me prodiguant encouragements et cagadicieux et enrichissants qui ont permis de
mener a bien la tache qui m’était confiée.

Les échanges scientifiques fructueux que nous agossaux cours de ces années ont été pour
moi une source d’enrichissements profonds. A aattasion, je voudrais lui adresser, mes plus
sinceres remerciements, pour l'intérét qu’il a c¢amsnent manifesté a I'égard de cette
recherche.

J'adresse mes remerciements les plus sinceres sigunofrrancis MARTY, chef du laboratoire

d’ Aérodynamique de 'ENSAE (SUPAERO, TOULOUSE, ta) en retraite et le professeur
Allan BONNET , qui m’ont fait bénéficier de leuramdes compétences dans les domaines les
plus variés de I’Aérodynamique. je tiens a leysremer ma gratitude et mon attachement autant
pour l'aide précieuse et les encouragement corsstpnils m’ont prodigués et qui m’ont permis
d’effectuer les essais expérimentaux au seinedelmoratoire, pour 'efficacité qu’ils ont su
m’apporter au cours de mon séjour a TOULOUSE, &amselle cette recherche n’aurait pas vu
le jour avec autant de bonheur. gu’ils veuillergrbtrouver ici I'expression de ma profonde
reconnaissance.

Mes plus vifs remerciements, s’adressent égalememinsieur Ali BOUCHOUCHA qui a bien
voulu présider ce jury.

Je suis comblée par I'honneur que me fait mondiakhdar BAHI en participant a ce jury, et le
remercie vivement d’avoir bien voulu s’intéressen@n travail.

Je sais gre a monsieur Kamel CHAOUI, d’avoir biemlu témoigner tout I'intérét qu’il porte
par sa présence dans ce jury et qu’il soit le b@mmu a Constantine .

Je tiens a remercier monsieur Hamlaoui BOUGHOASr&l'également présent dans le jury de
cette these.

Je remercie également monsieur Jahid ZEGHICHE aduen voulu participer au jury de cette
thése et gu'il soit le bien venu a Constantine.

Je désire remercier tout spécialement monsieur IAbded DJEKOUN , recteur de l'université
Mentouri de Constantine et je suis tres sensilflegoaneur qu’il me fait en acceptant malgré ses
charges multiples d’assister a la soutenance asfhe tiens a lui exprimer toute ma gratitude.

Que monsieur Abdelmadjid BENGHALIA, doyen a l'unig#é Mentouri de Constantine, dont

les conseils que jai suivis dans un passé encarent me sont toujours aussi précieux, soit
assuré de ma sincere reconnaissance. C'est avgrand honneur de le compter parmi les
invités d’honneur.

Qu’il me soit enfin permis de témoigner ma recogssance a tous les enseignants qui ont
contribué a ma formation , ils méritent tout mospect pour I'aide qu’ils m'ont apportée au
cour de ces années.



Titre : “Analyse des Caractéristiques Aérodynamiques D’unéAile d’Avion avec Différents Profils sous
I'Effet des Vitesses Subsoniques ”

Résumé :

Les recherches contemporaines dans le domaine adeodlynamique ont donné lieu a des hautes
performances dans les technologies de la mécarligéepnautique et les technologies spatialesquieont permis
a l'amélioration des perfectionnements techniques alrions, des hélicoptéres, des hélices propalsivenotrices
ainsi que des nouveaux véhicules spatiaux. Cepétalanise en équation de ces problémes reste taugmmplexe
vu les méthodes numériques de résolution et leukcakpérimental utilisés tout en tenant compte mmsvelles
technologies de vol.

Notre travail consiste en I'étude des caracténstigaérodynamiques des ailes d’avion de diffénenatfils
a des vitesses subsoniques avec de différentesbdigin de circulation. Les formes de ces derrdesent
considérées comme elliptiques et arbitraires, gprésentent analytiquement une aile d’avion aver tusinée
minimale. Il a été convenable de représenter aitigibution de circulation en termes de sériesnie§ ou les
premiers termes décrivent la distribution ellipgquPar ailleurs, on a également représenté lestéamiques
aérodynamiques des ailes d’avions de différentesds dans une soufflerie subsonique. Les essaérimentaux
nous permettent de faire une comparaison entredesctéristiques aérodynamiques d’une aile d’aderforme
rectangulaire, elliptique et trapézoidale fourmas la théorie de la ligne portante de Prandte#ie @lonnées par les
essais dans une soufflerie a vitesse subsonique.

Les résultats numériques et expérimentaux aingnuist sont en bonne concordance et montrent que les
propriétés aérodynamiques des ailes d’avion dedsranbitraires ne différent pas radicalement desele formes
elliptiques . Ces résultats montrent aussi qu'ginmé subsonique les caractéristiques aérodynamidgidaile ne
sont pas influencées par les différentes formemééiques considérées.

Mots clés : Aérodynamique, avion, ailes, profil, forme, ciaion, numérique, subsonique, soufflerie.

Title: “Analysis of aerodynamic characteristics of a plaa wings of different airfoils under subsonic speeds
Abstract :

The recent researches in the aerodynamic areas diaee place to high performances in mechanics,
aeronautics and space technologies; these allawpmve technical performances of planes, heliaspfgropulsive
helices and engines as well as new space spacediaftvever, the equations setting of such problstag allow
very complex due to the numerical methods of rasmiuand the experimental techniques used by takitbg
account the new technologies of flight.

Our work consists on the study of the aerodynamaperties of plane wings of different airfoils in
subsonic speeds with different circulation disttibns. The shape of these circulation distributians considered
as elliptic and arbitrary which represent analytjcan airplane wing with minimal drag. It has besnvenient to
represent this circulation distribution in termk am infinite series where the first terms describe elliptic
distribution. On the other hand, we have also gted the aerodynamic characteristics of plangwinith
different shapes in a subsonic wing tunnel. Theeggrmental results allow us to make a comparisomwéen the
aerodynamic characteristics of a wing plane ofamegtilar, elliptic and trapezoidal shapes providgdhe Prandtl
lifting line theory and those obtained using thbsonic wing tunnel tests.

The numerical and experimental results thus obthiaee in good concordance and show that the
aerodynamic properties of wings of arbitrary shag@snot radically different from those of elliptiorms. These
results also show that on a subsonic speed, tlelsamic characteristics of wing plane are notgficed by the
different geometrical shapes considered.

Key words: Aerodynamic, plane, wings, airfoil, shape, cirtiolia, numeric, subsonic, wind tunnel
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Notations principales

" circulation

O~ pression dynamique

w vitesse induite

V., vitesse d’'incidence de 'avion

VE vitesse effective de l'aile

Vloc vitesse locale

Ozangle d’attaque absolu

a; angle d’attaque induit

0o angle d’attaque effectif

a incidence de l'aile

c(y) est la loi de corde

Aa,(y) est la loi du vrillage

mo(y) est le gradient de portance du profil qui cosgpbaile
Oo(y) est la portance a zéro incidence qui varierseles différents profils ou avec les profils
avec ou sans volets.

) potentiel de perturbation

PIDE équation intégro-differentielle de Prandtl
PDP , PIP probleme direct portant , probleme irvetant
VP valeur de l'intégrale de cauchy

A est I'allongement = b?%/S

B envergure de l'aile

S surface de l'aile.

C Corde de la section du profil

C1, G corde a la racine , corde a I'emplanture
e épaisseur relative du profil

ef efflement

An coefficients de fourier.

6; valeurs discretes

N nombre fini d'inconnus

N,k indices

CL coefficient de portance totale de I'aile

L portance totale de l'aile

C,

pente de la portance
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D trainée induite de l'aile.

le coefficient de trainée induite de I'aile

S référe aux valeurs du plan de symétrie

El distribution de portance elliptique

o facteur de correction

c(y) corde a une station y.

Re nombre de Reynolds.

p tot, p stat pression totale, pression statique
£ masse volumique

M Viscosité dynamique

U viscosité cinématique

Cp coefficient de pression

P portance

T trainée

M nombre de Mach

.a est le vitesse du son

x Distance le long de la corde mesurée a partratd d’attaque

y Ordonnée par rapportpdusieurs valeurs dg
y variable y =g co®, 600, nj

z échelle de longueur par rapport a I'envergure

z variable complexe

Y (X) distribution de I'épaisseur du profil

SDG surfaces de glissement

(u,v) composantes du champ des vitesses de pditurba
A section dans une conduite ou un tube de courant

Y fonction de courant

f fonction de blasius

U, V vitesses non dimensionnelles

T variable non dimensionnelle

P : prédit, C : corrigé, P.exact : Prédit exacgx@ct : corrigé exact
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ntdoduction

L’aérodynamique des profils d’aile est une sciem@s récente dans le domaine de la
mécanique, puisque les premiers travaux de recheraimériques et/ou expérimentaux
remontent aux vingt unieme siecle. L'aérodynamiduen profil d’aile portant en mouvement
par rapport a son milieu environnant, a suscité lodgue date, l'intérét des chercheurs tant sur
le plan fondamental qu'appliqué, et aussi bien migné qu’expérimental [1-7]. Les motivations
profondes de ces recherches trouvent leurs origlaes la connaissance et la détermination des
caractéristiques aérodynamiques des ailes auxditi® angles d’incidences numériquement et
expérimentalement, et dans leur applications arés grand nombre de problémes d’intérét
pratique se situant dans les domaines les plugs/ades secteurs technologiques les plus
avanceés de l'industrie aéronautique. En se limitandomaine de I'aérodynamique pure, cette
derniere catégorie de phénomenes , constitue lamtidemes favori de la grande majorité des

recherches actuelles aussi bien en France quraniger .

L’aérodynamique est la science qui étudie les pmémes accompagnant tout mouvement
relatif entre un corps et l'air qui le baigne. Dams utilisation en aéronautique ,en particulier
en aérodynamique externe, une caractéristique foediale est que les nombres de Reynolds
représentatifs de I'écoulement sont toujours beapcplus grands que l'unité. dans ces
conditions, suivant l'idée géniale de Prandtl ,@utpdécomposer I'écoulement autour d’un
profil d’aile ou d’'une aile en une région ou lefetf de la viscosité sont négligeables et une
autre ,la couche limite, ou au contraire ils sosgedtiels. La ou les effets visqueux sont
négligeables, I'approximation du fluide parfaitg@ique pleinement. Les effets visqueux sont
déterminants pour prévoir la trainée et le décalamils le sont aussi pour expliquer la
formation de la portance lors de la mise en mouvemeéun profil. Néanmoins
J'approximation du fluide parfait permet de sintulies correctement les efforts de la portance
qui sont de premiere importance lorsque I'on abdad#efinition d’'une aile d’avion . De plus ,
les résultats de ces simulations fournissent les\@es indispensables a I'évaluation des effets

de la couche limite.

Les recherches en aérodynamique font appel adaafot calculs et aux essais, et concernent des
types d’écoulement variés: subsonique, transsesjqusupersoniques, hypersoniques,
stationnaires, in stationnaires et les principewentes de recherches développées actuellement
dans le domaine de la mécanique et I'aéronautigoe: s
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Aérodynamique de surfaces portantes animées deanmmnts combinés de translation/rotation,
mettant en jeu des variations cycliques de vitedgeu d'incidence en régime d'écoulement

stationnaire ou in stationnaire.

Comportement de couches limites pariétales (tiansitlaminarisation, décollement et

recollement) soumises a des conditions d'in stafioté naturelle ou forcée, par l'intermédiaire
d'écoulements pulsés ou de mouvements d'oscilfatibarmoniques qui engendre des
Phénomenes de décrochage dynamique, d'interactiorbilfonnaire, d'effets visqueux et

centrifuges intervenants en écoulements 2D et 3ifhua de corps géométriguement simples
(plaque plane, cylindre, profil, demi-aile, paleretation, ...). L'objectif des recherches en cours
est donc d'optimiser la gestion du trafic aéroreutout en diminuant le danger potentiel que

représentent les sillages. Deux voies principades explorées :

En premier lieu il s'agit de développer un systataalétection des tourbillons opérant sur les
aéroports. Ces systéemes de mesure sont basés,aatrge sur l'utilisation de faisceaux laser
(technique LIDAR pour Light Detection And Ranging$ permettent de "suivre" les tourbillons
de facon a s'assurer qu'ils sont détruits ou lvemsportés en dehors de la trajectoire de l'avion
suivant. Ces systemes de détection sont dorénap@nationnels mais des systemes plus precis
sont en cours de développement. lls doivent perendt quantifier, non seulement la position,
mais aussi lintensité des tourbillons. La seconage, plus prospective, concerne le
développement de méthodes qui permettraient dietéta "signature tourbillonnaire" des
avions. Il s'agit de comprendre pourquoi tel ademble plus dangereux qu'un autre, ou encore,
quel peut-étre l'impact d'un changement du dessimedaile sur les propriétés des tourbillons
gu'elle engendre. Les expériences en souffleriesesimulations numériques réalisées dans nos
ordinateurs pour essayer de répondre a ces quesiias interpellent alors sur les lois physiques
fondamentales qui régissent le monde des tourkillba chasse aux tourbillons est donc
ouverte. Sous les auspices de I'Union européemse laboratoires du monde académique
(universités, CNRS...) se sont alliés avec les graedsres de recherches en aéronautique, tels
que I'Onera ou son homologue allemand le DLR, piéwelopper les recherches dans ce
domaine. Un effort équivalent est consenti par WA, L'instabilité de Crow[8] qui se
développe sous l'action de perturbations extérsenedurelles indique une voie possible pour
détruire prématurément les sillages. Le tout estaiesoir déclencher ce type d'instabilités sans
compter sur 'numeur de I'atmosphere. Pour cel@auil agir a partir de I'avion lui-méme. Des
analyses théoriques montrent qu'en rajoutant debitions suffisamment persistants entre les
deux tourbillons dominants, on peut provoquer dsetabilités qui peuvent perturber plus vite le
systéme. Les chercheurs de chez Boeing ont étgrdesiers a explorer cette voie [9]. L'Onera
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développe aussi cette idée en explorant des am@rge de tourbillons particulierement
prometteurs et en analysant leur efficacite, paes/théorique et expérimentale. Ces analyses
restent pour l'instant limitées a des modéles anaypées de sillage mais des expériences en
soufflerie sont en cours et des essais en vol paus. La facon dont ces arrangements de
tourbillons peuvent étre créés derriere un aviamaniere d'injecter les "bonne" perturbations a
partir de l'avion et la capacité effective de dedton du systeme global restent encore a évaluer
[10,11].

En fait, la portance et la trainée jouent une rdiportant durant l'atterrissage ou au
décollage d’'un d'avion et spécialement aux alestdes ailes ou plusieurs types de tourbillons
résultent du contournement du fluide a des diveestemités de la voilure : extrémités des
ailes, des volets hypersustentateurs, des ailemins, ce qui peuvent provoquer des
perturbations sur ces derniers et affectent lailgéale I'avion. Par ailleurs, un avion de plus
petite taille qui rencontre ces tourbillons peutisun violent mouvement de roulis qui le met en
danger. Pour cela, des normes internationalesisedint des distances de séparation minimales
entre les avions selon trois catégories de poid®wulors du décollage. Afin de diminuer le
danger de ces tourbillons, les caractéristiguesdgéamiques et géométriques des ailes d’avion
jouent un réle important dans la recherche de dag&@utique contemporaine. Dans ce domaine,

plusieurs méthodes de calcul, d’analyses et d’iy&sons sont utilisées en aérodynamique.

Par ailleurs, dans le cas 2D comme dans le casl'&ialyse des grandeurs turbulentes de
I'écoulement stationnaire, sera conduite suivanptecédures de décomposition et de traitement
statistique en moyenne de phase, qui ont été eisiesplors de travaux antérieurs. La
détermination des quantités turbulentes associgesmeyenne de phase a I'écoulement
stationnaire, sera plus particulierement considéegevue de la formulation de modeles

turbulents qui seront utilisés, en régime statimenaans les approches numeriques.

En ce qui concerne I'Aérodynamique des voiluresrrtantes, celle ci comprend des
configurations d'hélices aériennes en vol axial, rdeors d'hélicopteres opérant en vol
stationnaire, ou in stationnaire d'avancement oudescente, ainsi que des configurations
d'avions convertibles sur lesquels la voilure tante est en interaction avec son environnement

aérodynamique proche (ailes fixes, fuselage, ...).

On peut également citer I’ Aérodynamique appliqaée véhicules ferroviaires (de type TGV),
aux engins sous-marins (de type Sonar), aux méuasisl'interaction fluide/structure, ainsi qu'a

des dispositifs hypersustentateurs sur des voifies et tournantes.
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On ne peut négliger I'importance de I' Aéro-biomiigue de configurations d'études et de
pratiques sportives courantes ou de compétitioestamt en jeu le mouvement relatif du sujet et
de son équipement par rapport au milieu environaanét eau (voiles de bateaux, skieurs de
vitesse notamment). Ainsi, les domaines d'appboatiécrits ci-dessous concerneront les six
configurations suivantes : de skieurs, de voilideisvéliplanchistes, de nageurs, de cyclistes et
de gestes de lancer/frappe qui constituent une tieh exhaustive des applications qui seront
envisagées a terme. Celles-ci pourront concernezffen d'autres configurations relevant des
mémes disciplines sportives, ou dautres disciplimprenant notamment les sports
mécaniques terrestres et aériens (automobilesa gidhe, vol a voile, planeur, chute libre et

parachutisme, ...).

Enfin I' Aérodynamique externe, qui traite decbé&lement autour des corps en mouvement, en
général ou fixes, dans les cas particuliers ddidiacdu vent sur les batiments, des ponts de

poteaux (par exemple, les lignes de transmissictréggues), tours ou grands immeubles.

Ces recherches se situent tant au niveau de lalatiotu et de l'analyse expérimentale des
phénomenes que de leur simulation numérique. Sasekt expérimental, sont développées en
particulier, des méthodologies originales d'inygzdion, fondées sur la vélocimétrie embarquée
dans des profils oscillants et des pales en rotatiour atteindre des données uniques et
essentielles a la compréhension des mécanismemiyres qui régissent le comportement des
profils de couche limite (transitions, modeles ubtlence, décollements, ...).

Cette activité scientifique comprend également fanie implication dans des collaborations de
recherche au niveau national et international (Emter, Onera, SPAE, US Army, Nasa-Ames,

Tsagi-Moscou, Contrats Européens Brite-Euram, ...).

L’aérodynamicien ne dispose pas veéritablement diméthode privilégiée pour déterminer les
caractéristiques aérodynamiques d’une aile .lltexas fait toute une panoplie de méthodes de
calcul depuis les bases de données jusqu’a lauté&solnumérique des équations de Navier-
Stokes. La validation des méthodes Navier-Stokes &galement poursuivie dans le cadre du
programme européen Brite-Euram-UNSI (UNSteady viscflow in the context of fluid-
structure Interaction). Dans cette collaborationrggroupe 15 partenaires de l'industrie (DASA,
Dassault-Aviation, British Aerospace, Alenia, Saélasa) des centres de recherches (DLR,
DERA, Onera, Numéca, FFA) et des laboratoires ugitaeres (UMIST, IMFT, TU-Berlin), les
bases de données expérimentales obtenues pampéégni régime d'écoulement 2D et 3D,
stationnaire et instationnaire, sont mises a pubfites fins d'amélioration et de validation des

méthodes CFD développées en paralléle.
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Ces méthodes sont plus ou moins plus ou moins aiEs ,plus ou moins raffinées, plus ou
moins rapides, elles ont toutes leur utilité suidavancement du projet. Dans notre thése, la
résolution des équations du fluide parfait garde yotace de choix. Les recherches et
développements dans les domines de [I'aéronautiquades technologies spatiales ont
donné lieu au perfectionnement technique des avawsshélicopteres ,des hélices propulsives et
motrices ainsi que des nouveaux véhicules spatlascproblemes de nature aérodynamique

sont devenus trés complexes ,pour les résoudeititecourir a des études approfondies ,au point
de vue des calculs et des expériences, et axéEsswuvelles technologies de vol. De plus,
I'industrie aéronautique travaille a accroitredawité des passagers ainsi qu’a assurer une
consommation optimale du combustible tout en dimntla pollution atmosphérique et en préservar
ainsi I'environnement. L’étude des problémes didgnamique en régime subsonique occupe une
place prépondérante dans la compréhension despgasiondamentaux de la dynamique des fluides
et de leurs applications aux écoulements exterhiegernes. Cette thése se penche sur I'étude des
caractéristiques aérodynamiques d’une aile d’ag®udifférents profils sous I'effet des vitesses
subsoniques, utilisant des modeles numériques aatiggEment a une étude expérimentale, ces
caractéristiques ont été déterminées numériqueamentilisant la théorie de la ligne portante de
Prandtl puis comparés a des éventuels résultaé&iemgntaux des profils d’ailes d’avion testés

au laboratoire d’Aérodynamique de I'école natiersipérieure de I'aéronautique et de I'espace
(E.N.S.A.E ,TOULOUSE ,France) . Ces ailes podarsiont soumises a I'écoulement d’un fluide
parfait et incompressible dans le domaine sulgs@niLe concept du fluide parfait et incompressible
représente le modéle le plus simple du fluide cemmiieu continu, car on n'y tient pas compte de
sa viscosité et on pose en principe que sa madseigue est constante, quoi que la viscosité et la
compressibilité soient des caractéristiques fonaaahes des fluides réels, comme I'air, le modele du
fluide parfait et incompressible constitue, dansamees situations , une approximation acceptable e
préliminaire a des calculs plus exactes. Précigaede comportement d’un fluide parfait

est fonction seulement de la pression normalegnebmpressibilité signifie que tout

élément du fluide conserve le méme volume au cdeit¥coulement.

Les principaux problémes aéronautiques qui soitésraprofil d'aile ,aile d’envergure finie ,

hélice ,pale de I'hélicoptere . Ainsi dans leslaagions en aéronautique , notamment le calcul des
profils et des ailes portantes. La théorie déglael portante ,ou la théorie de la surface portdate
prandtl ,ainsi que la méthode des panneaux (sintgdp constituent les méthodes les plus
classiques et les indispensables chez les cotatrsen aéronautique .

la théorie de la ligne portante de Prandtl qulesujet de notre recherche, est une théorie de,bas
d’utilisation extrémement simple qui présente ypat qualité (des résultats) prix (colt d’utilisai)

excellent. Son intérét réside également danstigda , tout en conservant quelques principes de pa
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il est possible d’enrichir cette théorie de faggorendre en compte les effets du fluide réel dans
la soufflerie subsonique de 'E.N.S.A.E.

Cette recherche donne des bases sures et solele alcul des caractéristiques aérodynamique
d’une aile d’avion de différents profils par l&thie de la ligne portante de prandtl. les résaltat
numériques sont comparés aux résultats expérimredss essais dans une soufflerie subsonique.
Sans doute elle permet aux chercheurs et a cewtaqgagent dans cette discipline

passionnante de bien maitriser cette théorie ldalca

La présente étude se situe dans le cadre deschebanenées sur I'aérodynamique fondamentale
de surfaces portantes dans des conditions d’éoeunis 2D/3D. Plus précisément, le domaine
d’investigation retenu concerne la déterminatiopéednentale et la prédiction numérique des
caractéristiques aérodynamiques de differentslprdifaile aux différents angles d’'incidence.

La littérature scientifique abonde en effet, devdix expérimentaux et numériques qui
témoignent de l'influence des parametres caratiguiss de I'écoulement et des profils d’aile
(incidence, vitesses d’écoulement, géométrie, .r)lesigrandeurs aérodynamiques globales et
locales. Une attention particuliere sera donnée tlanadre de cette these a la prédiction précise
de I'évolution du coefficient de portance Cz en diton de l'augmentation de l'angle
d’incidence, jusqu’a atteindre I'incidence de détrage statique du profil d’aile considéré.

cette étude nous permet également de définimkes$ie du profil de I'aile qui caractérise sa
qualité sustentatrice tout en tenant compte dunqhnéne de décrochage qui nous permet
d’améliorer ses performances .

Finalement, notre étude consiste a faire une coaigmar entre les caractéristiques
aérodynamiques des différentes géométries dedspdidile aux différents angles d’incidence
dans le domaine de vitesse de vols subsoniques .

Afin de conduire I'approche globale ainsi défirle présente these se structure en six chapitres
principaux.

Dans le premier chapitre, Les caractéristiques dy@amiques et geomeétriques des profils
en régime subsoniqueont étédeé citées en particulier une gamme compléte dascipales
caractéristiques géométriques et aérodynamiquegrdéts NACA a été présentée.

On a également décrit Les caractéristiques géaqueésiet aérodynamiques de l'aile d’avioar,

pour I'étude des caractéristiques de I'écoulerdentair autour des ailes d’envergure infinie, aup
se servir de I'écoulement plan autour du profil'diée, donc en bidimensionnelle. En revanche,
I’écoulement de I'air autour de l'aile d’enverguge est tridimensionnel.

Des exemples de calcul ou I'évolution des coeffitsele portance de trainée et de finesse ainsi que
le centre aérodynamique du profile d’aile et latpale la portance de la section (lift curve

slope) ont été déterminés et représentes.
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Dans le second chapitre, des Rappels en FluidaiFflacompressible Permanent ont été détaillés,
car le modele du fluide parfait incompressibledelst base de I'aérodynamique externe que
contient notre étude. un fluide est dit parfaistpue son mouvement peut étre décrit par

un modéle mathématique qui ne prend pas en cdegpfrocessus de viscosité et de conduction
thermique. Ces effets, ne se manifestent pas lerggiluide est au repos et en équilibre

thermodynamique.

Dans le troisieme chapitre, une Etude de la théioarisée a été faite. D’ou L'intérét de la théor
linéarisée est d’avoir trés rapidement les caratigues aérodynamiques d’un profil, aussi bien
sur le plan global. Le équations de linéarizatimntrent que le profil est décomposé en un

profil épais, indépendant de I'incidence, et urfipeguelettique mis a I'incidence .

la méthode linéarisée, bien que non exempte deidefeonstitue encore une méthode de base,
qui permet rapidement d’avoir les caractéristiogias profil.

Dans le quatrieme chapitre, o na effectué I' Etliele caractéristiques aérodynamiques des ailes
d’avions par la théorie de la ligne portante danBtl . d’ou La théorie classique de la ligne aoté
donne des résultats raisonnables et acceptablesips ailes droites d’allongement moyen et élevé.
Dans ce chapitre, une analyse physique de I'écariemmcompressible sur une aile de grand
allongement a été fait®’ou la Résolution de I'équation intégro —différietie de PRANDTL a

étée résolue a laide des coefficients de FOURRIE®usn a permis de Calculer des
caractéristiques aérodynamiques des profils d'alegion de forme rectangulaire et elliptique a
grands allongements a I'aide d’'un programme endged-ortran

Dans le cinquieme chapitre, on a effectué une higeeson expérimentale des ailes d’avion de
différentes formes telles que rectangulaire, étjunt et trapézoidale dans une soufflerie

subsonique de 'TENSAE. Cette investigation, nopgem@mnis de mesurer les forces de portance et
trainée des différentes maquettes d’aile d’aviarbidimensionnel et plus particulierement sur

I'aile d’avion en tridimensionnel.

on se propose de mesurer les coefficients aérodgnaslongitudinaux CX, CZ en fonction de I'angl
d’attaque alpha sur des ailes de forme rectangul@liiptique et trapézoidale en 3 D.

toutes ces ailes étant équipées d’'un NACA 0012.

Les résultats obtenus seront comparés a ceux muneénent calculés par la théorie de la ligne poetal
de PRANDTL
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L'objectif de I'étude expérimentale sera de déhide caractériser fondamentalement les différents
types de décrochage dynamique locaux et globausidénes. A cet effet, la réponse aérodynamique
du modéle sera déduite de mesures globales ée$ogai concerneront : la mesure des coefficients

aérodynamiques globaux (Cz, Cx); la mesure deshdifons instantanées de pression suivant
I'abscisse en corde x et en différentes sectiatesIznvergure de la demi-aile Cp=Cp(x, z, ),
conduisant notamment a déterminer I'évolutionakffecient de force normale Cn (déduit de
I'intégration des pressions) en fonction de zjdaalisation des systéemes tourbillonnaires qui sont

engendrés par I'extrémité libre de l'aile et patderochage statique.

Dans le sixieme chapitre, on a fait part d’'une Dipdon de la couche limite laminaire autour

des profils d’ailes d’avion. car D’aprés nos expgces qui ont été réalisées dans le laboratoire
d’aérodynamique de I'E.N.S.A.E sur les différentsfits d’aile NACA dans la veine de l'une
des souffleries subsoniques, et d’aprés le relegévdleurs de la pression qui a été effectué a
différentes incidences.

Les distributions de pressions ainsi obtenuesrig btu profil dans un fluide parfait on constate
que :

A l'extrados, dans les conditions d’essais, la beulimite est laminaire prés du bord d’attaque.
Dans la région de forte re compression , une pabibe décollée (appelée bulbe de décollement)
entraine la transition et la couche limite deviembulente. Des méthodes numériques ont été

utilisées pour la description de la couche limateinaire autour de ces profils d’aile.
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Chapitre |

Les caractéristiques aérodygngques et géomeétriques des profils
en régime subsonique
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Chapitre |

Les caractéristiques aérodymaques et géometriques des profils
en régime subsonique

1.1 Aérodynamique : Définition et objectifs

1.1.1 Définition

L’aérodynamique (du grec aer =air et dunamis =forest la science qui a pour objet

I'étude des mouvements de l'air autour des corf .d’autres termes , il s’agit des
phénomeénes mis en jeu chaque fois qu'il existe anv@ment relatif entre un corps et 'air

qui 'entoure . Le corps peut se déplacer dankilde immobile (avion en vol) ou étre fixe

dans le fluide en mouvement (aile d’avion dansaméflerie).

1.1.2 Objectifs

Le premier objectif de I'aérodynamique est de déieer les forces et les moments, sur un

corps se déplacant dans un fluide ,généralemebaidepar exemple , la génération de la
portance, de la trainée et des moments sur leisprdés ailes d’avion, le fuselage , les
nacelles et les hélices. On peut également calteseforces qui s’exercent sur les pales
d’hélicoptére ou sur les éoliennes (machine a v&retxe horizontal ou a axe vertical. On

pourrait aussi s’intéresser , aux details de I'émment dans le sillage d’'un corps en
mouvement, de I'écoulement associé aux tourbilldoes qui se détachent aux bouts des

ailes d’'un avion subsonique comme le Boeing 747.

Le second objectif se résume a la déterminatiorédeslements internes des gaz dans les tuyaux
les moteurs, les turbines , les compresseurs eteledateurs. L’aérodynamique doit permettre de
calculer et de mesurer les propriétés de I'écouttrdans un propulseur de missiles (ou de fusées),
etc. Dans notre thése , nous nous intéresson®dignamique des ailes d’avion de différents
profils dans le régime de vitesses subsonique

1.2Méthodes numeériques et expérimentales en aérodynaauie
Les méthodes numériques et expérimentales en agotgues reposent essentiellement sur les
notions de base régissant le mouvement d’'un caps dn fluide réel [12-16].

L'aérodynamique des profils d'ailes a été étudiée Kutta (1902) sur des profils
squelettes et Joukowski (1905) sur des profils st de I'épaisseur. Ces profils étaient
obtenus par la transformation conforme d'un cemrleun contour fermé avec un arrondi a
'avant et une pointe a l'arriére. La théorie deiklmvski en mouvement plan, dite théorie de
I'aile d’envergure infinie, marque le début de Fadynamique moderne. A la méme époque, les
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travaux des pionniers de l'aviation, des freres giMriqui se sont basés sur l'analyse de la
stabilité de l'avion faite par Lanchester en 18344|, permettent de faire voler un avion en
1903 et ont réussi a faire décoller pour la preeni@is un avion propulsé par leur propres
moyens, avant méme, que I'on ne connaisse les iégsatle la portance et de la trainée,
personne ne se doutait de I'extraordinaire degréésdeloppement qu’allait atteindre ce mode de
locomotion. Bien que I'appareil ne se soit élevé de quelques metres et n'ait parcouru qu’une
distance inférieure a 36m , cet événement histerajlait marquer le début d’une période tres
féconde en perfectionnements techniques qui donngeéssance a des avions tels les chasseurs
hautement supersoniques et les avions de transppebles de traverser I'Atlantique a des
vitesses supérieures a la vitesse du son, comme€oteorde. parallelement, les études
expérimentales prennent un nouvel essor par l'essasouffleries de maquettes faites en
Angleterre par Wenham et Philips. Un pas nouveatfrdinchi par Prandtl [3, 12, 19] qui édifia
la théorie de l'aile d’envergure limitée (1917-1918ui fut présentée par une formule
mathématique laborieuse qui honore de nos joutsrgaine de I'aérodynamique.

Cette théorie donna un nouvel essor a l'aérodynaei®endant vingt ans, les théories de
Joukowski et de Prandtl furent les points de dépltnombreux travaux théoriques et
expérimentaux, et nous permettent dans ce contdgtdécrire les propriétés aérodynamiques
de l'aile de distribution elliptique [5, 6]et destlibution de forme arbitraire. Cette distribution
représente l'aile avec une trainée minimale, albrest convenable de présenter cette
distribution de circulation en terme de sériesniefs [13-18]. Ce premier terme décrit une
distribution elliptique, ce qui fait que les prajiés aérodynamiques des ailes de forme planes
arbitraires ne different pas radicalement de celéssailes elliptiques.

Plusieurs chercheurs célébres ont contribué a bliesment de toutes les notions
d’aérodynamique : Bernoulli (1700-1782), auteur tthéoréme qui régit I'écoulement des
fluides incompressibles, Euler (1707-1783) avectsgmux de I'hydrodynamique , Laplace
(1749-1829) , qui a donné la formule exacte der¢tgpagation du son dans l'air , Mach (1838-
1916) ,qui a découvert les ondes de choc dansnaite supersonique, Navier stokes , qui ont
généralisé les lois qui gouvernent le mouvement €lwide visqueux, prandtl (1875-1953) ,qui

a établi le concept de la couche limite et le tigéde I'aile d’envergure finie, Reynolds (1842-
1912) , qui a trouvé une des lois fondamentalds démilitude en dynamique des fluides , Von
Karman (1881-1963), qui a développé le concept aleduche limite , Ackeret , qui a
développé la premiéere théorie de I'écoulement sgméque autour d’'une aile en 1925 ,enfin
Busemann qui, en 1935, a pu améliorer les résudatsitilisant une méthode encore plus
perfectionnée. C'est au cours de la seconde gmeoraliale qu’'on a entrepris les premieres

études sur le régime transsonique, par la suit@ onis sur pied un vaste programme de
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recherche sur l'aérodynamique des avions (subsefsgpersonique, civils/militaires), des
hélicopteres et des véhicules spéciaux.
Parallelement aux études et recherches numérigless, premiers travaux relatifs a
'aérodynamique expérimentale datent de 1866, alpue Lilienthal a pu mesurer la
composante de sustentation d’éléments plans ettiétr, dans un vent naturel , la portance ,
la trainée et le moment de tangage dont la foriaeparentait a celles d’'ailes d’oiseaux.
Depuis , plusieurs souffleries aérodynamiques onkevjour : grace a Wenham (1871) puis a
Philips (1891) en Angleterre , grace a Lacour (3820 Danemark , a Joukowski (1903) en
Russie , & Rateau (1909) et a Eiffel (1909) en d&aaon doit d’ailleurs a EIFFEL la mise au
point de techniques d’essai en soufflerie qui gmabre en usage de nos jours [19-41].
Actuellement, on dispose de grandes souffleriessgat indispensables autant pour valider et
améliorer les méthodes de calcul. On effectue égarie des essais en vol afin de compléter les
mesures prises en soufflerie.
Les différentes approches en aérodynamiques sont :

1. Aérodynamique théorique

. établissement de I'ensemble des modéles de 'adavdigue

.etude des propriétés de ces modeles

résolution analytique éventuelle

.etablissement des résultats a caracteres fondamenta

2. Aérodynamique appliquée

. Aérodynamique hybride utilisant les résultats tiges , les résultats expérimentaux

pour en tirer des applications plus générales :figmrations géomeétriques complexes,
incidences élevées etc..
cette Aérodynamique pourrait étre qualifiée d’emepithéorico-expérimentale tant ces trois
aspects apparaissent conjointement.

2. Aérodynamique Expérimentale
. Essais en soufflerie ONERA
. Tir de Maquette Véhicules Espace (SUPAERO)
. Essais en vol Aérospatiale- Dassault (controladaminarité)

3. Aérodynamique numérique
.date de naissance approchée 1971 : premiére tiésohumeérique d’'une configuration 2D
SUPERCRITIQUE avec une approche potentielle sinéeis.
. codes de calcul Navier-Stokes
en partenariat ONERA + industriels, FLU 3M (avecoag@atiale adapté au supersonique)-
CANARI (avec Aérospatiale et SNECMA- adapté sulpos)
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en partenariat divers, NSMB ( CERFACS, Aérospatis@AAB , Ecole polytechnique de
Lausanne).
Codes du commerce : FLUENT, PHOENICS,...
Code de couche limite : en partenariat ONERA + stidel , 3C3D.
UN EXEMPLE DE CALCUL NUMERIQUE (code MSES du MIT gponible a SUPAERO),
tiré des études numeriques d’un profil transsongpes I'action du logiciel MSES 1998
Profil Boeing & 2° d'incidence- Re= 6.21°10
Les aérodynamiques théorique et appliqguée s’appeigtore trés largement sur les méthodes
linéarisées (en fluide parfait ) et sur 'approcoeche limite en (fluide visqueux).
Avec pour objectif en fluide parfait, 'analyseaut régime de Mach :

- des profils (écoulement 2D)

- des ailes (grand ou petit allongement) (écoulerBBnt

- des corps fuselés (autre écoulement 3D de faildagdment)
1.2.1 Nouvelle approche pour le calcul des ailestsmoniques de grand allongement
Le calcul des ailes subsoniques en régime incorsiptesa fait I'objet de nhombreuses analyses
théoriques dont la plupart considerent une didtioinu elliptique de circulation le long de
I'envergure. Sato [42] a proposé une formule quiégélise la distribution de la circulation sur
les ailes rectangulaires de grand allongement.eNatalyse traitera I'écoulement autour de l'aile
avec une distribution de type série de FOURIER paucirculation. On calculera une aile
équivalente a l'aile réelle, ce qui permettra déotit la portance et la trainée induite en fonction
de coefficients de FOURIER.
La plupart des études sur les ailes de grand aloegt portent sur les cas particuliers, soit pour
la distribution de circulation , presque toujouripgque, soit pour des formes en plan
rectangulaires ou triangulaires. En 1977, Sato wssiéa généraliser la distribution de la
circulation, mais seulement pour les ailes rectiaigs de grand allongement. En considérant la
forme en plan de l'aile connue et en tenant condet® tourbillons libres, on peut calculer la
portance et la trainée induite pour n’importe quelbrme d’aile et pour une gamme
d’allongements assez grande par une méthode apmbxe, avec de bons résultats toutefois,
surtout pour les ailes a bords d’attaque arronidéscalcul de la portance maximale permet
également d’estimer le comportement de chaqueaail&gime de décollage et d'atterrissage. La
présente methode représente une extension dedaetti@éaire aux ailes d’'une forme en plan
arbitraire ayant des bords d’attaque arrondis,applique surtout aux ailes a incidence variables

le long de 'envergure.
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Place de I'aérodynamique vis-a-vis des autres mat&s relevant de la
mécanique

i > S(X,y,z,t)=0 |« A
déformation |
X, Ye,Zs J
Ve, a,6,p.q,r [ 3
v v
STRUCTURE | AERODYNAMIQUE PROPULSION |, _
Flux de chaleur Efforts locaux

aérodynamiques

\ 4 v
Efforts globaux Efforts de
aérodynamiques propulsion

Manette des
gaz

Efforts locaux MECANIQUE DU VOL
IH 1 «
d’inertie "

Sortie de trains, braqudgevolets,
d’hypersustentateurs

L’avion dans I'espace peut étre considéré commeaint massique, sur lequel actionnent les
forces de gravité, la portance, la trainée (foraésodynamiques) et la poussée (forces de
propulsion). En ce qui concerne la structure, amt pdrement dire que la performance concerne
avec un long terme, l'allure des mouvements dediaet donc seulement trois degrés de liberté
sont considérés : trois déplacements linéaires.

L’avion est soumis a des agitations intérieuresdpites qui sont: le changement dans la
location du centre de gravité et les changements d& configuration de l'avion tels que:
braquage des volets, sortie des trains d’attegessahangement d’incidence, des exemples
extérieures produites sont: la turbulence, lespsode vent les manettes des gaz et les
changements dans laltitude et la température. hpadies structure, aérodynamique et
propulsion, forment les axes principaux de la miggandu vol de I'avion.
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1.3 Définition analytique du profil
Un profil déduit du cercle par une transformationforme, présente I'avantage de conduire a

une solution analytique. Il est obtenu par le jeurdnsformation ci- dessous, ou R est le rayon
du cercle dans le plan (2), est par conventiopésgaur a 1 [36].

an i
NP N -,

Le profil Karman-Trefftz ainsi obtenu est syméteqll'image du point Z= +R est le bord de

\iD

fuite zsg = n, qui présente un angée = 71(2-n)

Condition de joukowski [36-41]

Puisque , le point d’arriere est I'image du poirtZR, il suffit d’identifier ce point au point
d'arrét aval du cerclesZ= R é9° soit @ o =0.

Ce résultat peut d’ailleurs étre trouvé intuitivernpuisque le profil est symétrique.

a o incidence de portance nulle, coincide avec dance nulle
1.3.1Les parametres géomeétriques du profil de I'aél d’avion

On définit un profil aérodynamique comme le contgéométrique qu’on obtient par la coupe

verticale d’'une aile d’avion. La forme du profiltasme caractéristigue essentielle d’une aile et
influe grandement sur les caractéristiques aérodimees et les performances de 'avion.

Un profil est considérée comme une aile bidimensiie avec une envergure qui tend vers
I'infini (A= o). Une définition géométrique des profils d’ailest eeprésentée sur la figure 1 [20-

26].

Extrados

ligne principale

ite
____________________ ¢TE
bord d’attaque ¢ NN <
N |x
> intrados
X(Yo)max > fone de corde
C

Figure 1 : géomigrdu profil d’aile d’avion
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Les parametres géométriques les plus importantsdgfinissent les caractéristiques

aérodynamiques d’un profil sont :
L . e
1- L'épaisseur maximale le rappozt

2- La forme de la cambrure
3- La forme du bord d’attaque ou le paraméie

4- ’angle du bord de fuite T E ( La fleche)

1.3.2 Les caractéristiques géométriques des profsymétriques

Selon la figure 1 [42-50], on définit les grandegé®métriques d’un profil aérodynamique.

C: Corde de la section du profil

x : Distance le long de la corde mesurée a pautlvatd d’attaque

y : Ordonnée par rapport@usieurs valeurs d& (mesurée normaleXaet a partir de la ligne de
corde pour les profils symétriques d’aprés , ehrade aX et a partir de la ligne moyenne pour
les profils cambres )

Y (X) : distribution de I'épaisseur du profil

e=2.Y mnax €paisseur maximale du profil

X t: position de I'épaisseur maximale

l.e.r : rayon du bord d’attaque

@TE : la fleche (angle inclus entre les tangemates surfaces du bord d’attaque et du bord de
fuite).

La ligne moyenne de la cambrure

(YC) max ordonnée maximale de la ligne moyenne.

Yc (X) : forme de la ligne moyenne

X(YC)max : position de la cambrure maximale

0 : pente entre le bord d’'attaque jusqu’au borduite fégale a la pente qui existe

entre le bord d’attaque et la ligne moyenne.

AY = paramétre de la forme du nez

Différents types de profils aérodynamiques sordlogtiés dans le monde[51,52]

On note par exemple, les profils JOUKOWSKI, EPPLBRNORTMANN, RAE, NLR,
SANDIA, GOTTINGEN

les profils d’ailes d’avion les plus reconnus denmonde sont les fameux profils américains de
type NACA et on en en utilise certains couramm@nt en pratique pour la validation des

méthodes numériques.
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1.3.3 profils de type NACA

Le prédécesseur de la NASA était le NACA ( NatioAdlisory Committee for Aeronautics).
Cet organisme a étudiée différentes familles ddilpn&pondant a diverses applications. Parmi
ces derniéres , il faut distinguer la famille defils a quatre chiffres, celle a cing chiffres e$ |
profils laminaires[53].

1.3.3 .1 Famille de profils a quatre chiffres [29(

Série NACA 4 digits

Dans cette famille, on identifie un profil par gueathiffres, le premier spécifiant la cambrure
relative maximale ne pourcentage de la corde, Ugidme indiquant la position de cette
cambrure en pourcentage de la corde et les denledechiffres I'épaisseur relative maximale
,toujours en pourcentage de la corde

Par exemple, dans le cas du profil NACA 2415 :

Le 2 représente la cambrure relative maximale 2

Le 4 représente la position de la cambrure maximale

Le 15 représente I'épaisseur relative maximale

Le profil de BASE qui nous sert d’étude est le pofmétrigue NACA 00ee

Dans le cas des profils symétriques de cette fanth se sert de I'expression suivante [30] pour

le calcul de sa forme géométrique

Y = e (1.4845/X -0.63X -1.758X +1.4215%X-0.5075X)

Cette loi est la loi de I'épaisseur avec le rayorbdrd d’attaque r=14

Exemples : NACA 0012 , NACA 0015, NACA4412

Ces profils ont I'épaisseur maximale a x/1=0.3s ttemmode par leur définition géométrique et
analytique, ils ont été tres utilisés sur les asiACA 0012)

De nos jours, le NACA 0012 est encore le profilargour les calculs numérigues et
expérimentaux dans les souffleries subsoniquesolgsctions etc...

Les profils symétriques NACA 0012, 0015...etc...saniramment utilisés comme carénage.
1.3.3 .2 Famille de profils a cinq chiffres

Série NACA 5 digits

Dans cette famille, cing chiffres caractérisentqeleaprofil.

1 digits pour définir la cambrure par voies aérodyitgm et géométrique.

2 digits pour I'épaisseur.

Loi de I'épaisseur : idem pour « 4 digits »

Cambrure polyndme df®¥ degré + droite

Rayon du bord d’attaque : idem pour « 4 digitg>1.1 &

Par exemple, dans le cas du NACA 23015
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Le 2 représente le coefficient de portance caratigfue (3/2 . 0.2 =0.3)

Le 30 représente la position de la cambrure maerfidl .30 = 15% de la corde)

Le 15 représente I'épaisseur relative maximale (15%

Ces profils cambrés ont été utilisés a cause deliinition analytique. Par contre ils
décrochent brutalement.

1.3.3 .3Profils pour hélices

Exemples : NACA 16212, 16309

Le premier chiffre indique la série.

Le deuxieme chiffre indique la position du maiteuple (x/I = 0.6)

Le troisieme chiffre indique le CZ d’adaptation/{0za = 0.2)

Les quatrieme et cinquieme chiffre indiquent I'ésaiur relative exprimée en pourcentage.
1.3.3 .4Famille des profils laminaires

le NACA a également étudié une série de profilsr poaintenir une couche limite laminaire sur
une partie importante de sa corde, de maniéreidigpt la trainée de frottement.

Dans cette plage optimale , I'absence de pic deed8jn et de survitesse recule I'apparition des
vitesses supersonigues (recul du mach critique);qare au dela du mach critique , le choc est
tres brutal. le NACA les a désignés par un nombretdffres significatifs par exemple
NACA 64 , 1-215

Le premier 6 représente la désignation de la §gradil laminaire)

Le deuxieme 4 représente la position de la pregsiaimale

L’indice 1 est la marge au dessus et au dessoueefticient de portance

Le 2 représente le coefficient de portance caraticfue (0.2)

Le 15 représente I'épaisseur relative maximales0.1

1.3.3 .5Profils « Peaky »

Exemples : Boeing 747, Airbus A300, Trident.

Principe : accepter la présence du choc [32]

- rayons de bord d’attaque trés grands

- détente trés rapide pres du bord d’attaque.

1.3.3 .6Profils supercritiques Whitcomb

Exemples : Airbus A310-320-330-340 , Boeing B767

Principe : comme sur le peaky, accepter une grpaodee supersonique, mais avec un choc
faible, et ajouter une cambrure arriére pour assure partie de la portance en diminuant le
choc. Utilisés également en aviation |égere av@anation de volets.

1.3.3 .7Profils supercritiques laminaires
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Méme description pour les NACA série 6 : cherchebtenir une région d’écoulement laminaire
la plus étendue pour réduire le Cx de frottement.
- gradients de pression négatifs pour stabiliseoleche limite.
-choc reculé a 60 pour cent de la corde.
1.3.4 principales caractéristiques géométriques aérodynamiques des profils NACA
On trouve une gamme compléte de profils de type N&Cleurs principales caractéristiques
géomeétriques et aérodynamiques présentées par é&lattdans les références [ 33] et[34].
Dans I'annexe , on trouve [33,34] les tableauxadeactéristiques géométriques et
aérodynamiques de certains profils a quatre cBiftACA 4412, celles des profils a cing
chiffres NACA 230112 et celle des profils laminaitdACA 66 1-212.
On trouve également dans I'annexe les caractaretigéomeétriques et aérodynamiques du
fameux profil symétrigue NACA 0012, les coefficiemtérodynamiques cl et cd ont été
déterminés pour les différents angles d’attaquiaalfariant de 0 jusqu’a 180 degré pour
différents nombres de REYNOLDS.
Les données ont été fournies par Sandia Natiort@radories [35] ,pour la partie linéaire et
prés du décrochage, les données expérimentalé&iéoptésentées et obtenues en soufflerie a
Wichita University [36].
1.4 Lois de I'aérodynamique
1.4.1 Forces aérodynamiques dans le domaine subgpre
Définition du Domaine Subsonique

c’est le domaine des vitesses inférieures a lasatelu son.
Aux basses vitesses, l'air se comporte comme udeflincompressible, ce qui signifie que sa
densité est indépendante de sa pression et q&iil abx lois de I'aérodynamique
La cause fondamentale qui génere les forces ehtesents aérodynamiques est la distribution
de pression sur le profil de I'aile de I'avion.
1.4.1.1 Répartition des pressions

La figure ci-dessous nous montre précisément ugrailame de la répartition des

pressions sur un profil d’'une aile d’avion dansdgime de vitesse subsonique.

extrados
Pression P

intrados

Figure 2 :distribution de pression sur un profil d’aile d’avion
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Nous pouvons observer deux particularités rematqadb5-62 | :

1- La diminution de pression sur I'extrados en valabsolue, par contre 'augmentation de

pression sur I'intrados.
2- Les pressions ne sont pas réparties égalemedtmiaution de pression sur I'extrados et

3- laugmentation de pression sur l'intrados sonspiaportantes a I'avant du profil.

1.4.2.2 Portance :

Pour bien comprendre le phénoméne physique qui lxéportance d'une aile, la
meilleure méthode consiste a considérer le spdeti&coulement de 'air autour d’une section
d’aile en mouvement attaquant ce fluide, initialetma&u repos, sous un certain angle d’attaque.
On a tout d’abord I'impression que l'air heurtediarface inférieure inclinée de laile et que
celle-ci est portée par cet air [8].

La réalité est beaucoup différente, en effet, @i Imesure les pressions qui s’appliquent
autour de l'aile, on constate que la partie supéeiede l'aile (ou extrados) est le siege de
pressions inférieures a la pression du fluide posddépressions) et que la partie inférieure (ou
intrados) est le siege de pressions supérieu@gpr@ssion du fluide au repos (compression).

On constate également que la dépression qui ragméextrados de I'aile est supérieure
a la compression qui régne sous l'intrados. Vgurie 2

L’aile est donc partiellement suspendue ou aspiggs le haut par I'air qui s’écoule le
long de la surface supérieure et la contributiopoaige a la potence totale par cette dépression
est plus grande que la compression positive agdissata surface intérieure.

Ce phénomene est di au fait que les vitesses $odald’air le long de I'extrados sont
plus élevées que la vitesse de l'aile, a l'invatss vitesse locales, le long de I'intrados qui sont
plus faibles.

Ces constatations ont été confirmées pat le théodenBernoulli d'aprés [ 5,8 ] :

« si la vitesse augmente, la pression statiquendiepiet si la vitesse diminue la pression statique
augmente ».
(cela est vrai pour des vitesses au régime subseniq

L’explication de ce phénomene de portance li€lzamp de vitesses locales autour de
I'aile est d0 aux travaux de Lanchester (1878 6)9Kutta (1867 - 1944) et Jokowsky , qui de
1902 - 1909 établissent la notion de circulatio8] [@roduit de la valeur moyenne d’'un profil
par la longueur du contour de ce profil) et donnela relation entre la circulation et la portance
ainsi que le processus de I'apparition de la cattoih (théorie tourbillonnaire).
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Tout ce que I'on vient de dire s’appliqgue a un prdfune aile dont I'envergure est
supposeée infinie.
Que se passe-t-il donc aux extrémités des ailesl'@nvergure est finie ?
- Si par son mouvement, une aile crée une ciraratie vitesses autour de son profil, cette
circulation se comporte comme un tourbillon quipegit que se continuer a I'extrémité de l'aile
[12] et s’étend vers 'aval de l'aile.
Ces tourbillons portent le nom de tourbillons maagix.
Le systeme de tourbillons libres donnent lieu achamp de vitesses, dit champ des vitesse
induites, dont la composante dirigée vers le bassame : déflexion.

1.4.2.3 Trainée induite :

Ainsi la portance donne lieu derniére I'avion ammauvement de I'air dirigé vers le bas
(déflexion).

Quand l'avion avance, de nouvelles masses de muentecrée par unité de temps est
précisément égale a la force de portance. L’éneegjaise pour produire cette force de portance

se nomme : « trainée de frottement ».

1.4.2.4 Trainée de forme, trainée de frottement :

si on analyse les forces qui agissent sur le Iptbdile en translation de I'exemple
précédent, on trouve, en outre, les forces de $odme résistance que l'on peut classer en
résistance de pression et en résistance de fraiteme

La résistance de pression tire son nom et sofineride deux phénomenes [ 64] I'un est
lié a la portance, c'est la trainée ou résistandaite que nous avons définie, I'autre partie de la
résistance de frottement est indépendante de tarnmer c’est |é résistance de forme (ou sillage).

D’Alembert, en assimilant I'air & un fluide partfas’écoulant sans réparation le long d’'un
profil, démontra par un raisonnement mathématidgeureux que la somme des composantes
paralleles de pression s’exercant sur le corpst étalie, résultat qu’il qualifiera dans son
ouvrage, (essai d’'une nouvelle théorie de la it des fluides de paradoxe singulier) ou
(paradoxe d’Alembert), depuis lors, on a trouvénleyen d’échapper a ce paradoxe.

En réalité, I'air est un fluide visqueux et legnies de courant, au lieur de coller au profil
en aval, s’en séparent en formant un sillage tariiaire d’une certaine épaisseur.

Paradoxe d‘Alembert :

En fluide parfait [60], 'écoulement contourne l@asans séparation et sans frottement.

30



Les composantes des forces de pressiopdralleles a I'écoulement et qui s’exercent sur la
partie amont sont d’apres le calcul d’Alembert dggusement equilibrées par les composantes
des forces de pression paralleles a I'écoulement qui s’appliquent adétip arriere.

Il N’y a pas de résistance de forme.
Echappement au paradoxe d’Alembert :

En fluide réel qui est visqueux [65 ], I'écoulerhese sépare de I'aile en S pour former un

sillage, les forces de pression Réquilibrent plus les forces F
Il apparait une résistance de forheP, =>" P,

En réalité, c'est cette épaisseur qui empéchdoless de pression a l'arriere du profil
d’équilibrer (et cela parallélement a la vitesss) florces de pression qui s’exercent a 'amont du
profil, ou bien entendu il N’y a pas de sillage.

Les forces de pression en amont et en aval comiee ¢ s’équilibrent plus, produisent une
résistance dite de forme (ou de sillage) et dowideosité de I'air est par conséquent la cause.
Aux vitesse usuelles en aviation, les forces déeneent des molécules d’air les unes sur les
autres sont négligeables sauf dans une couche mihg® au voisinage de l'aile, hnommeée
couche limite, et dont la genese physique estilaste :

Lorsqu’un profit d’aile supposé immobile est plondgns un écoulement aérodynamique des
molécules d’air adhérent a ses parois, et leussét@st nulle , par contre au fur et a mesure que
'on s’écarte de la paroi, la vitesse des moléculesit jusqu'a atteindre la vitesse de
I’écoulement extérieur.

La couche mince ou regne cette variation (gradidatyitesse est constituée au voisinage du
bord d’attaque par des lames de fluide sensiblempardlléles, on I'appelleouche limite

laminaire

1.4.3 les caractéristiques aérodynamiques du profi'aile de I'avion
Les caractéristiques aérodynamiques des profilsedtBavion qui sont importantes du
point de vue contrle et stabilité sont :
a-Le coefficient de portance
b-Le coefficient de trainée
c- Le rapport de la portance a la trainée
d-La position du centre de pousseé ou le coeffialentnoment de tangage.

la figure 3 nous donne, les caractéristiques addiques de ces profils.
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fig 3.1: courbe de portance
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Figure 3 Les caractéristiques aérodynamiques du pfib d’aile d’avion
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-La table 1 nous montre I'effet de la géométrigodufil sur les caractéristiques aérodynamiques
de celui-la d’apres [66-70 ].

Table 1 Récapitulation des principaux effets de lgéométrie du profil sur ses

caractéristiques aérodynamiques

Le paramétre géométrique du profil Le principake#ur les caractéristiques

aérodynamiques a I'exception de la trainée

Epaisseur maximale le rapport e/d - le coefficomportance maximale Gk

- le centre aérodynamiqugac

La forme de la ligne moyenne - 'angle d’attaque d’une hauteur nutig
- le coefficient de portance maximale Gk

- le coefficient du moment de lancement (tanga@e),

La forme du bord d’attaque Le coefficient de pocamaximale
CImaX
La flechegre Le centre aérodynamiquéac

- Deux caractéristiques, sont dune importance urgjedans la détermination des

caractéristiques de aérodynamiques de l'aile deola
1- La section du centre aérodynamique

2- La section de la pente de la portance

1.4.3.1 Le centre aérodynamique :

- Le centre aérodynamique du profil est défini camam point pour lequel Le coefficient du

moment de lancemefttangage ) demeure invariant avec I'angle d’atgqldl |

- Le centre aérodynamique ne doit pas étre confenda le centre de pression.
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1.4.3.2 La pente de la portance de la section (Idurve slope) :

Une autre caractéristique tres importante dassalailité de I'aile de I'avion est la pente
de la portance.

pour une vitesse subsoniqueg@hrie avec le nombre de Mach de la maniere swvant
o, =Sam=0 M

JI-M?

cette relation est basée sur la transformatioriPdan@tl - Glauret) d’aprés [71-76 ]
Le centre de pression est défini comme étant Ietpmi s’exerce la force aérodynamique totale
sur le profil.
- Les profils non symétriques (cambreés) possedemt tiypes de distribution de portance.
1. Une distribution de portance de base qui déperid dambrure.
2. Une distribution de portance additionnelle qui dépde I'angle d’attaque.
- Le centre aérodynamique (a.c) est le centre steilalition de la portance additionnelle.

A partir de cette analyse, le centre aérodynamigaget le centre de pression (cp) sont
les mémes pour les profils symétriques.

- Pour des petits angles d’attaque :

1
Cm,=-CI (ch— Xac)° (2)
- si la contribution de (Cd) trainée peut étre &g on aura
Cma
Xcp = Xac- al (3)

- Profil symétrique donc .= 0 et par suite Xcp = Xac

- Pour les profils communs (bas subsonique), lereeaérodynamique est a 0.25 du point de la

corde
- Il a été montré d’'aprés [6] qu'a des vitessesessgniques, le centre aérodynamique des

sections plates a des épaisseurs nulles est sénei@n_0.50 du point de cordeeci est da a la

distribution de pression de type rectangulairediffiérentes sections.
- Pour des profils a des épaisseurs limitées, fdgreeaérodynamique supersonique est plus
éloigné d’'apres [77] .
Lorsque la vitesse est supersonique, on aura d4pié | :
R —— (4)
IMZ-1

Lorsque la vitesse est transsonique, la variatofld avec M est étudiée expérimentalement.
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1.5Les caractéristiques géométriques et aérodynamigs de I'aile d’avion :

1.5.1 les caractéristiques géométriques de l'ailéavion

Dans les avions actuels, les sections des pfitaitées auparavant sont avantagées pour
former des ailes, des queues horizontales ou abgticet/ou d’autres surfaces de portance de
telles surfaces sont ainsi caractérisées par unefplane.
Les caractéristigues géomeétriques importantes daileed’avion sont sa forme en plan et son
profil aérodynamique. D’aprés leur forme en plar$ld , on peut répartir les ailes d’avion en
plusieurs catégories : rectangulaire, elliptiquapézoidale I'aile triangulaire ou delta, ogivale,

gothique ou double gothique. voir figure 4.

e)
7~ ~
i v
>
) - - f
. N
/ N
7 N,
- \'\‘
B T v
d)
>
N 9)
e N,
v

Figure 4. Formes en plan pour une aile d’envergurénie : a)rectangulaire, b) trapézoidale,
c) elliptique, d) double triangulaire, e) double tapézoidale, f) aile en fleche, g) delta.
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Les ailes de formes rectangulaire, elliptique etpdzoidale sont employées en régime
subsonique. Par contre en régime supersoniqueutilise l'aile triangulaire ou delta, ogivale,

gothique ou double gothique.

Un nombre de caractéristiques de la forme planesaput d’'une importance particuliere,

sont résumeées par la figure 5.

Cr

ct

figure 5 Parametres des ailes de formes planes , trapézoidsl

La figure 5 nous donne avec exactitude des adggnoidales droites.

Définitions

B envergure de l'aile

C corde de l'aile

C corde aérodynamique moyenne

Cr la corde en racine (a I'emplanture)

Ct Corde a I'extrémité de l'aile

Mn des stations de cordes non dimensionnellesreretede c
Swf surface de l'aile affectée par la déflexionbawd de fuite.
Ymac location de la corde moyenne de la stati \:;2)

A Allongement = b?/S

T, T, envergures non dimensionnelle a des stations degdberinterne et externe

respectivement.
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L L’efflement = Ct/ Cr
Ae L’angle au bord d’attaque
Ate 'angle au bord de fuite
Am , An les angles de stations de cordes arbigaire
o rapport entre la corde de la position du bord dtie et la corde a

I'emplanture :(%) tang A g /Cr

Les équations suivantes sont nécessaires pouicld das données de ces formes planes :

_l_e_E A——Zb —E (5)
“Is” Cr _Cr(1+)\)_ s
b.Cr
S:T(1+)\) (6)
C=2c 1+A+ A2 ( ¢ -
=3 r.—1+)\ lmgc ou ma (7)
X Centroid 1 ( 1+ )\ Oj
——— = - | At ot
cr 3\ MO L ®)
C
Yoo T or 1 1+20]

b " 1-A 3L 1+A ®)

2
o:%A (1+7) tanA . (10)
| (1- )\)1
4
tanAn=tarAm —X{(n— m) .(1+ )\)J (11)

ol m et n sont des fractions dimensionnelles deide.
Pour des relations avec les surfaces de vol spéesi les souscriptions suivantes sont utilisées :

W : pour laile

H: pour la queue horizontale
V:  pour la queue verticale
C: pour un canard

Les quantités géométriques suivantes sont utilis@sssouvent pour les forces et les moments

aérodynamiques .
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La surface de la forme plane S :

utilisée pour des forces aérodynamiques non diroansiles.

Exemples :
L D F

C.=—, Cp=—, C,==C (12)
q.s Q.S Q.S

La corde géométrique moyenne de la forme plané :

Le plus souvent appelée la corde aérodynamiqueenmzy (m.a.c) : utilisée en méme

temps avec S aux moments de tangage (lancemeatlya@miques non dimensionnelles

Exemple :

Cm:a—S_C (13)

les intégrales suivantes sont a dériver.

b

2

| c2).ay (14)
b
2

2
X mac g '[ e(Y) C(y).dy

2 (15)

yc(y).dy

ma

U)Il\)
o.—bl\)b

la longueur longitudinale c et la distance latérale Y. localisent la corde
aérodynamique moyenne sur l'aile.
Pour les ailes rectangulaires ayant une corde aotesic le long de I'envergure S= b.c et
I'allongement devient A= b/c. en général, les vedede I'allongement sont de 20 a 40 pour les
planeurs( ou les avions ultra légers) et de 6 apd0r les avions de vitesse subsonique.
L’allongement diminue, quand la vitesse de I'avd®vient plus grande, de telle fagon que pour

les avions supersoniques, I'allongement est dei&®? a3.
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1.5.2 Les caractéristiques aérodynamiques de l'aitavion

pour [I'étude des caractéristiques de I'écoulentnt’air autour des ailes d’envergure
infinie, A= o, on peut se servir de I'écoulement plan autoupuddil de l'aile, donc en
bidimensionnelle. En revanche, I'écoulement de Baitour de l'aile d’envergure finie est
tridimensionnel. Il se distingue de I'écoulement’d& autour d’un profil (ou d’une section
de l'aile) par I'apparition d’'une nouvelle compotame I'écoulement, orientée dans la
direction de I'envergure et qui dépend des extrénde l'aile et du profil dans chaque
section. Les caractéristiques aérodynamiques les ipiportantes d’'une aile d’envergure
finie sont la portance, et la trainée que noussatibns pour leur forme dimensionnelle et
que nous appellerons des coefficientsLes méthodes de calcul numériques et
expérimentales de ces caractéristigues aérodynamideront I'objet des prochains

chapitres.
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Chapitre Il

Rappels en Fluide Parfait Incompressible Permanent
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Chapitre 1l

Rappels en Fluide Parfait lmenpressible Permanent

2.1 définition du fluide

un fluide représente un milieu continu composé dhombre considérable de particules
matérielles infiniment petites, qui sont libressiedéplacer les unes par rapport aux autres . le
fluide est déformable, sans rigidité et il est uiiem susceptible de subir de grandes variations
de forme sous l'action de forces. On traite gereénaht des eécoulements des fluides du point de
vue macroscopique par les lois de la mécanique EM/TNON, ce qui justifie I'appellation des

fluides Newtoniens comme I'air et I'eau.

Les plus importantes propriétés aérodynamiquesfldetes Newtoniens sont la mobilité, la
viscosité et la compressibilité[36]. Les fluidesotispes sont des propriétés meécaniques
identiques dans toutes les directions de I'espate.résistance appelé viscosité accompagne la
déformation du fluide, ainsi on aura un fluide réal visqueux . si la viscosité est considérée
comme nulle , on se référe au concept du fluidéaparquand a la notion de compressibilité,
elle permet de distinguer les liquides, qui occapeanvolume déterminé . le modeéle du fluide
parfait incompressible est a la bases des d’aéerdifjue externe que contient notre étude.
2.1.1 définition habituelle du fluide parfait
un fluide est dit parfait lorsque son mouvementtpétre décrit[20 ,41] par un modéle
mathématique qui ne prend pas en compte les pracdssviscosité et de conduction thermique.
Ces effets, ne se manifestent pas lorsque le fegtl@u repos et en équilibre thermodynamique.
La différence entre fluide parfait ou réel, n'étéigtqu’a des déséquilibres. Il serait donc plus
correct de parler de « mouvement parfait d’'un #uid les équations de mouvement se trouvent a
priori considérablement simplifiées. Elles sonteslies des équation