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NOMENCLATURE

C: longueur de la corde

Cp: coefficient de pression = PP,
1 2
~pU,
2

Cd: coefficient de trainée

Cl: coefficient de portance

Re: nombre de reynolds

u,v,w : composantes de la vitesse suivant Xx,y,z

X,Y,Z : coordonnées cartésiennes

U, : vitesse de I écoulement infini

q)l : le potentiel pour un écoulement plan stationnaire autour d’un cylindre

Q. vitesse de rotation

En: coordonnées curvilignes

J: le jacobien

E & - les paramétres métriques

n.n.: les parameétres métriques

P: pression statique

Ue: vitesse contravariente suivant &

Ve vitesse contravariente suivant 1]

V. Coefficient de viscosité cinématique de |’ air

0%

épai sseur de la couche limite

a: angle d’ attague
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Introduction

Introduction

L’ éude des écoulements bidimensionnels autour des profils tournants est d'une
grande importance compte tenu des diverses applications scientifiques et industrielles gu’ on
peut leur associer tels que I’ aérodynamique dans le domaine de I’avion civil ou dans les
turbomachines. Ces écoulements sont modélisés par des équations de Navier Stokes, en
général, Les calculs et les simulations numériques sont essentiels et permettent d’ avoir les
prédictions des résultats ce qui est d'une grande utilité devant la complexité de la
réaisation des expérimentations. Il y a la deux problemes de fond: la technologique
concernant la réalisation de ces profils et la physique s'occupant d'étudier I'influence de
ces profils sur les paramétres de I'écoulement. Physiquement, le plus intéressant de ces
paramétres est le phénoméne de décollement de la couche limite sur une paroi d'un
profil immergé dans le fluide en écoulement.

Le contrble du décollement de la couche limite, autour d'un profil, trouve des
applications nombreuses et variées dans diverses configurations aéronautiques. Celui-ci a
I’aptitude a retarder ou a supprimer le phénomene de décollement et conduit par
consequent a améliorer le niveau de portance, et a réduire latrainée générée sur les engins
aéronautiques. Ce qui représente des enjeux économique et technologique évidents.
De nombreuses études ont jusgu’ici été menées sur le plan expérimental pour tester

I efficacité des différents actionneurs capables de contréler le décollement[1].

D'autres études sont menées dans le but de réduire la force de trainée. Ceci méne
simultanément a une diminution du coefficient de frottement C; et a la variation de la
distribution de pression le long de la surface de corps, Sous I'influence de ces forces, le
point de décollement se décale vers I’aval du point de stagnation, et par conséquent la
zone de la partie décollée se réduit et tend a disparaitre, et les coefficients de trainée
et de pression se réduisent aussi.

il est évident qu'a de petits nombres de Reynolds, le frottement domine la force de
trainée, mais pour les grands nombres de Reynolds ce rapport devient plus petit, et la
réduction de Cp peut mener a une réduction de toute la force de trainée.

Les écoulements turbulents autour d'obstacles sont rencontrés dans de
nombreuses applications industrielles. Les simulations numériques présentées dans cette
étude concernent le contréle de I’ écoulement laminaire incompressible autour d’un profil

tournant. Cet écoulement représente un probléme classiqgue en mécanique des fluides
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et a éé abondamment éudié expérimentalement et numériqguement depuis 60 ang[2].
La plupart des régimes de I’ écoulement, qui dépendent du nombre de Reynolds, sont
connus. Le régime pleinement turbulent (décollement turbulent et disparition des
alées tourbillonnaires) est atteint pour de tres hauts nombres de Reynolds de |’ ordre
de 5 x10 °. Le décollement de couche limite éant générateur de perte de portance et
d’augmentation de trainée, il faut chercher a la réduire. Différentes solutions ont été
apportées a ce probléme, en particulier en aéronautique.

Dans ce travail on envisage la solution qui peut agir sur le fluide dune maniére a
modifier son écoulement. On se propose de traiter numériquement |'éude de la couche
limite se développant sur la paroi d'un profil symétrique de type NACA. Pour se
démarquer de la singularité existante a l'origine de la naissance de la couche limite et
de normaliser les coordonnées perpendiculaires a la paroi dans un domaine dintégration
rectangulaire, la simulation numérique de I'écoulement sera menée, en effectuant un
changement de variables approprié [3].

Ce travail est intéressé a I'analyse d’'une couche limite laminaire, incompressible,
stationnaire autour d’un profil symétrique de type NACA en rotation, pour la résolution de
ce probléme on a fait une simulation numérique basé sur la méthode des volumes finis on
utilisant |le code commercial Fluent 6.1.

L’ objectif reste toujours la réduction de la trainée et par conséguent |I’amélioration des

performances ou un gain énergétique.

Lathése est repartie en quatre chapitres. Dans le premier chapitre, on présente I historique de
développement du profil d aile de type NACA, génération des profils NACA, estimation de
la trainée, le choix dun profil ains que leurs caractéristiques géométriques et
aérodynamiques.

Au deuxieme chapitre, la modélisation mathématique du probléme est présentée. Cette
modélisation est basée sur les égquations de la couche limite sur un profil tournant.

Au troisieme chapitre, on présente la méthode numérique pour résoudre le probléme, la
technique de génération de maillage, ainsi la transformation des équations du mouvement en
coordonnées curvilignes ensuite leur discrétisation.

Dans le quatriéme chapitre, on présentel’ analyse et discussion des résultats obtenus.
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CHAPITRE 1

Caractéristiques géométriques
et aérodynamiques des profils

1.1 — Historigue du développement du profil d aile de type NACA

En 1915, un comité a éé formé aux états unis d Amérique, afin d'accélérer la technologie
en aviation, connu sous le nom de comité consultatif nationa de I'aéronautique (NACA) et
dont I’ actuelle appellation est NASA (National Administration of Space and Aeronautics). Les
membres du comité, ont reconnu entre autre, la nécessité de dével opper efficacement les ailes
d avion.

Les scientifiques de la NASA ont permis par des changements apportés ala géométrie de
I'aile, des améliorations dans les performances aérodynamiques qui n‘ont pas pu étre obtenues
auparavant. gpres avoir fait des recherches intensives sur les ailes, ce comité a publié son
numéro avec une série d'ailes a quatre chiffres. Dans cette série, on retrouve quatre chiffres
qui définissent laforme générale de l'aile. Le premier chiffre indique la courbure maximale en
pourcentage de la corde, le deuxiéme chiffre précise la position de la courbure maximale en
dixiémes de la corde et les 3, 4 derniers chiffres indiquent I'épaisseur maximale en
pourcentage de la corde. Par exemple, un profil NACA 2314 a une courbure maximale de 2
pour cent de lalongueur de la corde indiquée par le premier chiffre. Le maximum de courbure
est situé a une distance de 3/10 de la corde a partir du bord d'attaque, représenté par le
deuxieme chiffre et I'épaisseur maximale de l'aile est de 14pour cent de la corde de l'ale,
indiqué par les deux derniers chiffres.

NACA en outre, a éudie l'effet de la forme aérodynamique sur les caractéristiques
aérodynamiques du profil afin d'accroitre la portance et réduire latrainée. Ceci aabouti a des
profils NACA acing chiffres comme par exemple NACA 23012. De méme que dans les séries
a quatre chiffres, le premier chiffre et les deux derniers chiffres indiquent respectivement la
courbure et 1'épaisseur maximales. Cependant, le second et le troisiéme chiffres indiquent le

double de |’ abscisse de |a courbure maximale, 15 pour cent delacorde[4].
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Figure 1-1 : différents types de profils NACA

1.2 — Génération des profils NACA

Lecomité NACA (National Advisory Committee for Aeronautics), prédécesseur delaNASA,
a étudié différentes familles de profils répondant a diverses applications. Parmi celles-ci, on
peut distinguer la famille des profils a quatre chiffres, celle a cing chiffres et les profils
laminaires portant la désignation NLF. Dans notre étude, on s’ intéressera principalement aux

profilsaquatre chiffres [5].
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1.2.1- Famille des profils a quatre chiffres

Dans cette famille, un profil est représenté par quatre chiffres. Le premier indique la cambrure
ou courbure relative maximale en pourcentage de la corde ; le deuxiéme représente la position
de cette cambrure en pourcentage de la corde et les deux derniers spécifient |’ épaisseur
relative maximale en pourcentage de la corde. Par exemple, dans e cas du profil 4412 :

* Le4 indique lacambrure maximale (4%)

* Ledeuxiéme 4 indique la position de la cambrure maximale (40%)

* Le 12 indique I’ épaisseur relative maximale (12%)

Remarquons qu’ un profil symétrique sera du type 00xx.

Nous alons maintenant voir les formules permettant de calculer les coordonnées des points
d' un profil. Dans le cas des profils symétriques de cette famille, on se sert de I’ expression

suivante [5] :

+y= Ot_2 (0.2969\/; —0.1260x —0.3537x* +0.243x°> — 0.1015x*)

Ou test I épaisseur relative maximale du profil
Et le rayon de courbure du bord d’ attague est donné par r = 1,1019 t2
Pour le cas des profils cambrés, laforme géométrique de la cambrure moyenne est représentée

par deux paraboles:

yc:yAzx(zxA_x) OSXSXA
xA
__ Y
y, = —(c—x)(c+x—2x,) x,<x<c
(C_xA)

Ou le point A (x,,y,) Situé a la distance ou la fléche est maximale, représente le point
commun des deux paraboles. remarquons que y , représente la cambrure maximale et que x,

donne sa position.
L’ équation de laforme géomeétrique d’ un profil cambré est donc :
* Pour I’extrados :

x,=x-y,8Ngq

ygzyc +thOSq
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¢ Pour I'intrados :

X, =x+y,9Nq

yl:yc_ytcosq

Avec, y, identique acelui des profils symétriques et ¢ = ‘;L
X

1.2.2— Famille des profils a cinq chiffres

Dans cette famille, cing chiffres caractérisent les profils. Le premier représente la courbure
relative maximale, les deux suivants indiquent le double de sa position relative du bord

d attaque et les deux derniers spécifient |’ épaisseur relative maximale,

1.2.3-Famille des profils asix chiffres

On prendra un exemple d’un profil asix chiffres le NACA66-215 :

» Le premier 6 désignela série des profils laminaires.

 Le deuxiéme 6 représente la position relative de la pression minimale (60%)

 L’indice 2 indigue le maximum du coefficient de portance pour laquelle il existe un gradient
de pression favorable (Cl=0,2)

» Le 2 représente |e coefficient de portance al’incidence nulle (Cl=0,2)

 Le 15 représente I’ épaisseur relative maximale (15%)

La série des profils laminaires est souvent recommandée dans la conception des ailes d’ avions
subsoniques modernes [6].

Dans notre étude, on s’ intéressera principalement aux profils a quatre chiffres en particulier a
des profils symétriques tels que NACA0012 et NACA009.

1.3 — Estimation dela trainée

Il atoujours été un objectif théorique de I'aérodynamique en conjonction avec la dynamique
des fluides, de prévoir les vaeurs des coefficients de portance et de trainée a partir des
équations de base et des notions de sciences physiques Toutefois, les hypothéses de
simplification sont généralement nécessaires. Par conséquent, lorsgue les résultats théoriques
sont obtenus, ils ne sont généralement pas exactes. L'emploi des outils CFD de haute fidélité
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sur ordinateur de haute performance de nos jours, nous rapproche beaucoup plus de la
précision des calculs de ces caractéristiques aérodynamiques, maisil y a encore des limitations
imposées par les méthodes numériques elles-mémes, le stockage et la vitesse actuelle des
ordinateurs qui ne sont pas toujours suffisantes pour résoudre les nombreux problémes
complexes en aérodynamique, surtout pour des angles d'attaque et des nombres de Mach
deveés.

Aujourd'hui, les concepteurs n'ont pas besoin de résoudre les égquations de |'écoulement a
partir de zéro, vu ladisponibilité de logiciels commerciaux CFD.

Ceslogicidls peuvent simuler des écoulements autour d'aile et de produire des résultats fiables
sous différentes conditions. Parmi les codes CFD commerciaux existants, on citera le code
Fluent développé par Fluent Incorporation.

Beaucoup doutils de maillage, sont également disponibles pour compléter ces

codes, y compris le solutionneur Gambit par Fluent Inc. [4].

1.4 — Choix d un profil

Bien que laNASA a développé une large gamme de profils NACA modernes, les ailes sont
concues en fonction de leur application. Parfois, les contraintes de conception peuvent
conduire a des formes d'ailes non conventionnelles. DO a une large gamme de conditions
d'exploitation et des contraintes, la conception de |’ aile et son optimisation sont nécessaires.
Ainsi le progres mageur dans les performances de l'avion, peut étre obtenu avec une
combinaison des concepts qui combinent des technol ogies avanceées.

Les surfaces portantes planes employées au début de I’ aviation pour la réalisation des ailes
d avion sont apparues rapidement moins efficaces que les surfaces courbes. Des expériences
aérodynamiques effectuées en soufflerie ont montré qu’ une surface courbe est plus porteuse a
superficie égale qu’ une surface plane.

De plus la construction exige que les ailes aient une certaine épaisseur et I’on a été conduit a
rechercher des volumes (et non plus des surfaces sans épaisseur) réunissant les meilleures
Conditions de portance et de pénétration. C'est ainsi que I’on est arrivé a adapter un profil

aérodynamique.
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NACA 009 )

"\ Profil Biconvexe symétrique

\ Profil Convexe

Profil biconvexe dissymétrique

Wortman FX 61 163

Profil biconvexe creux

NFL 0414F

Profil Laminaire

Figurel-2 : types de profils

* N.A.C.A National advisory committee for aeronaultic.

On peut également les classer par épai sseur.
e Profil mince jusgqu'a 8%
e Profil semi-épais 8 a 15%
e Profil épais>a15%
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1.5 — Caractéristiques geométriques d'un profil

M ligne moyenne

Figurel-3 : Caractéristiques géométriques du profil

A: bord d'attague.
B: bord defuite.
AB: corde de l'aile de longueur 1.
€. épalisseur maximale.
Le profil est caractérisé principalement par :
- son épaisseur relative el
- sa cambrure ou courbure relative f/l
- laposition de I’ épai sseur maximale par rapport au bord d’ attaque
-le rayon du bord d’ attaque
-la position de la fleche maximale par rapport au bord d’ attaque
-la surface supérieure : I’ extrados
- lasurface inférieure: I’intrados
Les profils utilisés en général ont une épaisseur relative de 10 % a 15 % pour les avions
subsoniques, et voisines de 3 % pour ceux supersoniques. La position de |’ épaisseur maximale

est de 30 % du bord d’ attague sur des profils classiques, et de 40 % a 60 % sur des profils
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laminaires. La cambrure est inférieure a 6 %, et la position de la fleche maximale est
comprise entre 15 et 50%.

La résultante F des forces aérodynamiques qui agissent sur une aile peut étre décomposée en
deux composantes:
- Laportance F, perpendiculaire alavitesse U_ del’air libre, qui est due surtout aux forces de
pression.

- Latrainée R, parallélealavitesseU .

Pour permettre de choisir un profil en fonction de ses caractéristiques et de ses performances
devol, on doit faireaussi intervenir d'autres parametres [7].

* Les difficultés de construction : il est beaucoup plus facile de construire une aile munie d'un
profil dont I'intrados est plat qu'une aile adoptant un profil al'intrados |égerement courbe qui
aurait pourtant de meilleures performances (C'est pourquoi on trouve beaucoup de Clark Y sur
les avions au début). D'autre part, il n'est pastoujours facile de respecter exactement un profil
dont le bord de fuite est trés effilé ou présentant d'autres difficultés de construction.

* Les problemes de résistance : ils sont surtout liés a I'épaisseur relative. 1l est plus facile
d'obtenir une aile résistante avec un profil d'épaisseur relative 15% qu'avec un profil
d'épaisseur relative 8%

* Si on désire équiper I'aile de dispositifs hypersustentateurs (vol ets de courbure par exemple),
il faut un profil qui soit congu pour pouvoir en supporter.

* Lataille du planeur et son poids, influent sur le choix du profil : on ne mettra pas un profil
épais sur un petit planeur car le rendement sera beaucoup moins bon qu'avec un profil de plus
faible épaisseur relative.

* La courbe de déplacement du centre de poussée en fonction de l'incidence peut aider a
choisir un profil; en générd, le centre de poussee se déplace en direction du bord d'attaque
lorsgu'on augmente l'incidence. Pour certains profils, il recule avec l'incidence, ce sont les
profils autostables.

Si le centre de poussée varie de fagon sensible avec l'incidence, ce n'est pas bon pour la
stabilité (profil plat); par contre, un profil biconvexe symétrique est trés stable, son centre de
poussée varie peu.

* |l faut savoir que les profils tres minces induisent un décrochage brutal .

10
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1.6 — Conclusion

Nous venons d'énoncer toute une série de criteres, il convient donc dans chaque cas particulier
de sélectionner ceux qui semblent avoir le meilleur rapport avec I'éude entreprise et essayer de

choisir un profil de maniére ales satisfaire au mieux.

1.7— Remarques

-Les profils sont des compromis adaptés a chaque cas particulier : il n'existe pas de profil
miracle, intégralement laminaire donnant une portance éevée, n'ayant qu'une faible trainée et
décrochant en douceur. Si un tel profil existait, il serait universellement utilisé.

-La NACA (National Advisory Comittee for Aeronautics) a fait un nombre d'essais
considérable sur les profils. Ces essais ont été pour la plupart réalisés a de trés grands
nombres de Reynolds et les résultats ne sont pas tous acceptables et utilisables pour des
modeles réduits et a faibles vitesses. Ils permettent toutefois d'établir une liste de régles
simples:

* La courbe de Cz d'un profil dépend principalement de la courbure de la ligne moyenne du
profil:

Si dle est nulle (biconvexes symétriques), la portance est nulle a o = 0°. D'autre part, ces
profils sont incapabl es d'assurer une portance éleveée car ils décrochent avant d'arriver ades Cz
importants (Cz maxi = 0,7 a0,8).

La valeur maximale de Cz est d'autant plus élevée que la courbure est prononcée; c'est
pourquoi les profils tres épais et les profils creux permettent d'atteindre une portance
importante. La courbure de I'extrados est cependant limitée sous peine de décrochage et ceci
limite la portance maximale de ces profils a des valeurs de I'ordre de 1,3.

* La trainée dépend principalement de I'épaisseur du profil et de la courbure de la ligne
moyenne.

* Si le rayon du bord d'attaque est important, le décrochage est sans brutalité.

* Le Cx est plusfort pour un profil creux que pour un biconvexe de méme épai sseur.

Au vu de ces conclusions, nous avons dressé un tableau de caractéristiques de quel ques profils

Ces caractéristiques sont celles des profils considérés a Re = 100 000. [7]

11
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profil Epaisseur Fléche C, definesse finesse C, definesse | C,
NACA 9 0 0.3 28 0.011 0.7
0009

NACA 12 0 0.6 30 0.02 0.84
0012

NACA 9 4.4 0.98 52 0.019 1.15
4409

NACA 15 2 0.95 36 0.026 1.06

2415K 24
NACA 12 2 0.8 43 0.019 1.05

2412
Clark Y 11.5 3.75 1 47 0.021 1.13

1.8 — Coefficients aérodynamiques de portance et de trainée

Pour pouvoir comparer et tester les capacités, |’ efficacité et la qualité aerodynamique du profil
d'ale, les scientifiques ont retenu deux forces principales dont la résultante est appelée la
force aérodynamique.

Ces deux forces sont fonctions de coefficients appelés coefficients aérodynamiques. et
dénommeés par coefficient de portance et coefficient de trainée
Le coefficient de la portance, qui se note Cz, et qui dépend de I’ angle d’ attaque et de laforme
del‘aile, est donné parlaformule suivante:

Portance : F, =C,qS

Donc C,=2F,lpV?s

Le coefficient de trainée dépend de la répartition de la pression (la trainée due a la forme) et

du frottement contre la surface (latrainée de frottement). Ce coefficient noté C, est donné par

larelation suivante:
Trainée: F,=CqS

Donc C, =2F, | pV?’S

12
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Figurel-4 : Forces aérodynamiques sur un profil

13
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CHAPITRE 2

Modélisation mathématique

2 .1. Equations de base

Les relations nécessaires pour prédire I'évolution d'un écoulement bidimensionnel autour
d un profil tournant sont les équations de Navier-Stokes. Ces équations sont déduites, des
principes fondamentaux de la conservation de la masse, de la quantité de mouvement. Les
variables qui en découlent dans le casle plus général sont :
les trois composantes de la vitesse Ui , lapression P . Ces variables sont toutes fonctions
des coordonnées de I’ espace, Nous présenterons ensuite I'ensemble des égquations genérales
de la mécanique des fluides sur lesguelles sont basées |es équations régissant |'écoulement.

Nous choisissons d'exposer les équations une fois les principes de conservation sont
appliqués. Les formes différentielles de I'équation de continuité et I'équation de conservation
des quantités de mouvement peuvent étre obtenues a partir des relations intégrales sur un
volume de contrdle et par I'application du théoreme de ladivergence. Si e fluide considéré est
newtonien et la pesanteur est la seule force de volume agissant sur le domaine considéré
(Schlichting, 1979 [8]; White, 1991 [9]), les équations régissant |'écoulement peuvent étre
exprimées ansi:

% o0
o+ Ver)=0 2.1)
% B _ o, 3
p%lt/:p[(V.V).V+88—It/}=—Vp+pg+&% u{;—V;+8X—;}+5§/ldivV}
@ (2 € 4 (6) (7) (2.2)

Lestermes 1, 2, et 3 del'équation (2.2) représentent |'accél ération totale, convective, et locale.
Le terme 4 représente laforce de pression, leterme 5 laforce de la pesanteur, lestermes 6 et 7
les effets visgueux, ou normalement la viscosité de dilatation est considérée comme nulle.

2
(Cest-a-dire A=-34 d'apres I'hypothése de Stokes). Une discussion détaillée des termes

visgueux peut étre trouvée dans les travaux de White.
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Pour les écoulements laminaires incompressibles, la densité et la viscosité sont supposées
constantes dans les équations (2.1) et (2.2).

Ces équations représentent un ensemble complet de quatre équations pour quatre inconnues, a
savoir, lapression et les trois composantes de la vitesse. Pour des écoulements non visqueux,
les deux derniers termes dans I'équation (2.2) sont nuls. Dans la plupart des écoulements
internes, le cinquieme terme de I'équation (2.2), pg, est négligé.

On se retrouve assez souvent avec des mouvements lents vis-a-vis d une rotation d’ensemble

par exemple pour les écoulements atmosphériques, océaniques ou certains écoulements
industriéls. 1l est alors commode d' écrire I’ équation du mouvement dans le référentiel tournant

(non galiléen) alavitesse angulaire constante () .

2.2. Changement de réeférentiel

Soit un vecteur 4 . En prenant par exemple un systeme de coordonnées cylindriques centré en
O etlié au référentiel tournant (référentiel relatif) on a[10] :
AM)=A e .+ A e, + A, e.

En dérivant par rapport au temps ce vecteur dans leréférentiel absolu on obtient :

dA dA oo
(?)a = (W)r +Qn 4 (2.3)
Applications:

- -

%
S A=0OM =r cest levecteur position d' un point M. larelation (2.3) nous donne la

relation entre vitesse absolue et vitesse reative :

—

> o >
=V +QAr

Q

SA= 17 onobtient :

-

aa=| 1(17+5/\034) ] +E2/\(I7 +Z2/\031)
dt 4 r r

N
- - -

a,=a.+ ZQ/\IZ—i-(_))/\ (§—>2A:)+(1LZ—Q/\;
t

15
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Soit pour un référentiel relatif tournant a vitesse angulaire constante :

—

aa=a,+ 20NV +QA (QAT)

le terme 2QAV,est l'accéération de coriolis et QA (QA7r)=-Q%r e le terme

d accélération centrifuge (7, est ladistance de M al’axe derotation )

2.3. Equation de navier-stokes dans un référentiel tournant
I’ équation du mouvement du fluide dans un repere fixe :

- > > 52
8_v+ (v.V)v = —EVp+ g+v V (v) (2.4)
ot p

Si nous appliquons ces relationspour exprimer |I'équation de Navier-Stokes :

- 1—> - >2 5
a. =——Vp+gt+tvV vy,
P

0it ;
52

- 1~ - - o - > - - o
ar=——Vp+g+vV (Vr+QA r)=20AV,— QA (QATF)
Jo}

52 5 5

or V (Qn r) =0 donc dans un référentiel tournant, s nous omettons|’indicer [10] :

> o> o > o5 o -2
aa—er(v V)v = —leJrg 20Av—-0On (Q/\ r)+vV (v) (2.5
P

or:
- - > 1> > - ) ) -
—QA QA7) = EV(QA r) =Qr e,
On voit donc que la force centrifuge dérive d’un potentiel. Si les forces de volume dérive
aussi d'un potentiel ((g - _§(cp)) et S p=cste, ON peut introduire une quantité

p=p+ p@—%p(QA r)? homogéne aune pression telle que:

16



Modélisation Mathématique Chapitre 2

0 - = = - - = >2 5
Z—H(V.V)v V()20 vV Y () 26)
t p

C'est I’éguation de Navier-Stokes exprimée dans un référentiel tournant. Le seul nouveau

terme est laforce de Coriolis, — 252/\\7 qui est aangle droit de : .Cetteforcen’existeque s'il
y a une mouvement relatif dans le référentiel tournant et elle est dirigée a droite du vecteur
vitesses Q>0

Cette force est indépendante de la distance a |’axe de rotation contrairement a la force
centrifuge. La force centrifuge a disparu dans le nouveau terme de pression, en rédité il se
construit un gradient de pression p, centripéte, qui compense la force centrifuge. C'est
exactement comme en hydrostatique ou™ un gradient de pression vertical compense laforce de
gravité pour un fluide incompressible.

En comparant I’ équation (2.4) (repere fixe) et I’équation (2.5) (repére relatif) I’ éguation du
mouvement du fluide dans un repére relatif est identique a I’équation en repére fixe en

gjoutant les deux termes (force de Coriolis et force centrifuges) — 20A v—Qn (5/\ ;) qui
agissent sur le fluide en plus des forces de surface et de volume.

Les avantages du repére relatif sont nombreux :

1.- L"écoulement relatif est stationnaire dans la plupart des cas.

2.- Les conditions aux limites peuvent étre appliquées plus facilement.

3.- Les profils de vitesse ains que les couches limites sont semblables & ceux que I'on

observait avec un repére fixe.
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2.4. Description du probléeme

Les éguations régissant la couche limite sur un profil tournant, sont les équations de base de

Navier-Stokes écrites dans un repére de coordonnées liées au profil, comme indiqué sur la
figure 2.1[11].

Z,W
Q
o LU
v,
——————
Y,V
figure2.1 coordonnées d’un profil tournant
2.4.1.Hypothéses

En considérant |’écoulement autour d'un cylindre infini de section transversale arbitraire
Régulierement, il a éé démontré par Sears (1950) que s @, (x,z) est le potentiel pour un
écoulement plan stationnaire autour d'un cylindre arrivant a une vitesse parallée unitaire, le

potentiel ® de I’ écoulement autour du cylindre en rotation a une vitesse angulaire Q est :

O = Qy[q)l(x,z) -X ]

Ou @,(x,z)est donnée par :

a2

d, (x,2)=U_x(1+ )

2
X +z

18
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Ains les composantes de vitesse relatives au profil peuvent étre écrites en tant que [11]:

U,=Qy 0, 2.7)
ox

v, =0, (x,z) - 2x] (2.8)

W=y O (2.9
0z

Les composantes de vitesse U, et W, dans le plan du cylindre, sont les mémes que celles d’'un
écoulement plan stationnaire de vitesse Qy autour d’ un cylindre. la composante azimutale 7,
indépendante de la vitesse radiale,peut étre déterminée directement a partir du potentiel de
vitesse @, de |’ écoulement plan.

Ces relations représentent les conditions aux limites de la couche limite.
Dans une analyse ultérieure de Fogarty et Sears (1950), il est montré que les expressions des

composantesde la vitesse peut s écrirecomme suit [11]:

Uy =f(x,2)y (2.10)
V, =h(x,z) (2.12)
W, =g(x,2)y (2.12)

Ces expressions sont ensuite conduire al'hypothese de base :

Qu_u (2.13)
ay y

ow_w (2.14)
dy Yy

¥ _o (2.15)
oy

Le mouvement d’un écoulement incompressible visgueux dans un systeme de référence en
rotation est régi par les éguations de Navier-Stokes. Dans ces équations on utilise I’ équation
(2.13), (2.14), (2.15) et on obtient :

0°u 0 ,ou 0 u ou/oy —u u/y —u
T 0By Dy Yol g (2.16)
s oy oy y y
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o’w 0 ow, 0 ,w _yaw/ay—w_yw/y—w_o

=—()=—-() (217)
oy’ oy oy oy y y? y?
2
a—ﬁ: (2.18)
dy

Si on utilise les approximations de la couche limite précédente, et en négligeant certains
termes dus au rapport d aspect élevé du profil, on obtient les équations de la couche limite
suivantes[12] :

L’ équation de continuité:

ou , ow _

- 2.19
ox Oz ( )
Les équations de la couche limite :

2
CURTLL A OC N X L (2.20)
0z p Ox oz
2
u@_v+wa_v+2Qu_sz:_£8_p+v8_;/ (2.21)
X oz poy Oz
P _o (2.22)
oz
. . Op Op . . RS o
Les gradients de pression a—et P sont calculés a partir de I’ équation de Bernoulli régissant
X Y
I’ écoulement potentiel externe donnée par :
p 1, > o_ 12,2, 2
S =(u,” +v,)==Q(x“ + y°) + cons tante (2.23)
p 2 2
I - , ov, ov, , N _
Ainsi, en negligeant les petits termes v, a—ez‘vl F on obtient approximativement :
X y
1% _gey, 94 (2.24)
p Ox ox
i@_p: Q%y —ul% (2.25)
p Oy oy
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En substituant les gradients de pression, |es équations de la couche limite deviennent :

ou ou ou,  d’u

ua+wa—zzu1§+v 822 (2.26)
2
ug—v+wa—v+29u:u1%+va—z (2.27)
Ox 154 oy Oz
ou, w_g (2.28)
ox Oz
Avec les conditions au limites suivantes :
u=v=w=0 pour z=0 (2.29)
u—u=Qy aaq)l , VoY :Q[q)l(x,z)—Zx]
X
w— wley%,pour zZ—>0 (2.30)
z

2.5. Adimensionalisation des équations

L’adimensionalisation a pour avantage de faciliter la simplification des éguations et de
généraliser les résultats.

Toutes les équations sont résolues sous leur forme adimensionnelle. Les principales variables
adimensionnelles sont présentées ci-apres :

X - 1y =",
c

2t =2

c
+ u N Y N w +U
U =—,v =—,W =—,U; =

U, U, U, U,
o -

U, ¢

laforme adimensionnelle des égquations du mouvement sont [13] :
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ou" ow’
+—=
o’ oz
.out L, out cou, 1 0%t
u —tw ——=u, —t——
Ox 0z ox"  Re gzt

+ + + 2.+
+aL+W+av +2Q+u+=u1+aul +i6v2
ox”* 0z" oy Repg;”

Avec les conditions au limites sans dimensions suivantes:

+ +6CD + + +
u—->u =Q'y axf,v—)vl =Q (d,—-2x")
wow, =Q'y"—L pourz* >
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CHAPITRE 3

Résolution Numérique

3.1. Introduction

On considere un écoulement d’air incompressible, bidimensionnel, laminaire, stationnaire et
visgueux autour d un profil bidimensionnel. L’ expérience a montré que I’ écoulement peut étre
divisé en deux zones différentes et adjacentes. La premiere est celle tout prés de la paroi solide
de profil ou |’ effet de la viscosité est important et ne peut étre négligé. Cette zone s appelle la
couche limite. Elle est généralement trés mince par rapport ala longueur caractéristique du
profil considéré. La deuxiéme est la zone de I’ écoulement en dehors de la couche limite .dans
cette deuxieme zone, il est établi en mécanique des fluides que I’ écoulement peut étre
considéré potentiel : c'est-a-dire qu’il est irrotationnel (sans aucun effet visgueux).

L’analyse de |'écoulement potentiel est relativement simple. On utilise des méthodes
analytiques ou numériques pour obtenir les champs de vitesse et de pression. Le but de
I’étude de cet écoulement potentiel est souvent la détermination de la distribution de
coefficient de pression autour du profil considéré.

Notons qu'’il est connu que le champ de pression de I’ écoulement potentiel est valable jusqu'a
la face du solide du profil. Cependant, le champ de vitesse de |’ écoulement potentiel n’est pas
valable dans lazone de la couche limite. Dans cette zone, |’ écoulement est touj ours rotationnel
et on ne peut pas négliger |’ effet de la viscosité. A priori, Il faut donc considérer un modele
mathématique complet : impliquant I’ éguation de continuité plus les équations complétes de
Navier-Stokes [14].

3.2. Méhodes numérique

Dans ce chapitre, nous utiliserons la méthode des volumes finis pour résoudre un probleme
aux limites bidimensionnelles et déterminer les paramétres caractéristiques de la couche
limite autour d'un profil tournant, ce chapitre décrit un modéle pour produire des grilles

curvilignes orthogonal es basé sur une solution itérative d’ un ensemble d’ équations de laplace
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Ou de poisson des coordonnées physique de la grille. 1l contient une revue littéraire des plus
importantes Techniques disponibles pour la génération de grilles, qui a formé la base du
présent schéma de génération.

En analyse numérique, laméthode des volumesfinis est utilisée pour résoudre numériquement
des équations aux dérivées partielles, comme la méthode des différences finies et |la méthode
des ééments finis. Mais, contrairement a la méthode de différences finies qui utilise des
approximations de dérivées, la méthode de volumes finis utilise des approximations
d'intégrales. Toutefois,On résout I’ équation aux dérivées partielles de maniére approchées sur
un maillage. Ce maillage est constitué de volumes finis. Les volumes finis sont des petits
volumes (en3D, des surfaces en 2D, des segments en 1D) dont la réunion forme le domaine
d éude.

Les méthodes de volumes finis ont é&é mises au point initialement pour des lois de
conservation, mais des dével oppements récents permettent a présent de les utiliser pour des
équations elliptiques et paraboliques. Ces équations aux dérivées partielles contiennent des
termes de divergence[15].

3.3.Le Maillage

Le premier pasdelachaine delasimulation numériquedu probléme est |e dével oppement et
I’ adaptation du maillage autour du profil. Un maillage de bonne qualité est indispensable
pour la procédure du calcul afin que les résultats soient acceptables et utilisables et ains
recueillir des conclusions.

Les méhodes numériques de génération de maillages 2D, consistent a trouver une
transformation ¢ permettant de faire correspondre le domaine physique (X, y) aun domaine de
cacul (§,m), afin de retrouver les qualités de régularité et de conformité aux frontiéres de ce
dernier [16]. (Figure 3.1).

Un nombre considérable de méthodes numérique utilisées actuellement dans le domaine
d’ aérodynamique pour générer des maillages, est basé sur |’ équation de Poisson. En utilisant
cette approche les lignes du maillage sont générées comme des lignes équipotentielles et
deslignes de courant. L’ avantage de cette méthode est lasimplicité des éguations de Poisson
transformeées qui peuvent étre facilement résol ues numeériquement .Par contre son désavantage
majeure est qu’ elle présente des difficultés numériques pendant la résolution des problemes
qui ont besoin de conditions limites suivant la direction normale a lafrontiére du domaine

decacul.
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(4
o — o fi=KMAX
= NE =
¥ | k+1
i
f-— —k
I I I 7|
IERREN
4 7 A B |k=1
j=1 j=IMAX
i
T A
£

Figure 3.1: Transformation du domaine physique () au domaine de calcul (b).

3.3.1 Topologiedu maillage

Lesmaillages structurés se caracté&isent par une répartition géométrique des noeuds dans le
domaine decalcul.

Dans le cas de notre probleme la géométrie d’un profil d aile nous permet d'utiliser soit
une topologie en C ou en O ou une topologie en H voir les figures 3.2, 3.3, 3.4 [16]. Le
maillage en O est plus naturel pour un profil d'aile et évite laligne de coupure au niveau du
bord de fuite du maillage en C,de plus a la topologie en O, I'orthogonalité des lignes de
maillage est plus naturelle, donc plus facile aimposer. Enfin, le cisaillement des mailles est

réduit si la correspondance des noeuds de la frontiere extérieure est correctement effectuée.

Figure 3.2: Malllageen C
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Figure 3.3: Maillageen O

YL’C

Q
v

Figure 3.4: MaillageenH

3.4. Génération du maillage

Un travail considérable sur la génération des systemes des coordonnées curvilignes était
rapporté dans les derniéres années. La plupart de ce travail est devenu comme un résultat du
besoin pour la flexibilité géométrique et une représentation numeérique précise des conditions
aux limites dans le calcul de base des schémas des différences—finies / volumes finis
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employées pour déterminer le domaine d'écoulement dans des situations d’engineering
Complexes. la premiere étape consiste a transformer le domaine physique (X, z) en un plan
rectangulaire Domaine de calcul(&, 1) .cette transformation est gouvernée par les équations
elliptiques suivantes[16] :

2{—5@—5*(@)

o’n  0°
#+ 82_2 =0(&.n)

Dans lesquelles, P (&, 1), Q (&, ) sont des fonctions de contrdles spécifiques qui permettent un
contréle additionnel sur I’ espacement et | e rétrécissement de lamaille.
En interchangeant les variables dépendantes et indépendantes dans les éguations précédentes,

les deux équations elliptiques peuvent étre transformées en deux équations suivantes:

2 2 2
0 X _op 0X |, O0X __ja@p, Ko 3 1)
og ogon  on s 0n
2 2 2
092 202,02 _ j2%Zp, &g @ 2
o¢ ogon  on oc  On

Ces deux éguations gouvernant la distribution des coordonnées cartésiennes X et z
respectivement dans le domaine & -n, sont résolues au lieu des équations précédentes
beaucoup plus facilement, principalement , parce que I’incorporation des conditions aux
limites est beaucoup plus facile dans e plan transformé que dans | e plan physique

Dans laquelle:

Joxo & 3. 3)

S ogon og on
Ou Jest appelée le Jacobien de la transformation représente le rapport entre la surface d’un

élément infinitésimal entourant le nceud (i,j) dansle plan (& ,n ) alasurface de son image dans
le plan (x,y)

o, B e 7 sont les coefficients métriques dont les expressions sont données par :

27



Résolution Numérique Chapitre 3

SACIPLEAY
062(%) -l-(a ) (3 9

_Oxox 0z 0z
= oeon " oz on (3.5

LN
P @ o

La discrétisation du systeme d'équations (3. 1) et (3. 2) sans fonctions de contrdle est
effectuée par différence centrée, avec A& =An =1, nous obtenons les équations algébriques

non-linéaire suivantes[16] :

a(xi—l,j - 2xi,j + xi+1,j) + O'Sﬂ('xi+1j—1 T X" X T xi—l,j—l)

3.7
+ 7(xi,_/+1 - 2xi,j + xi,_j—l) =0

a(Zi—l,j - Zzi.j + Zi+1,j) + O'SB(ZHlj—l tZi1n " Zia Zi—Lj—l)

@ 8
+ 7(Zf,_/+1 - 221,] + Zi,_/—l) =0

Ou «a,p et y sont exprimeées par:

a= O.25[(xi,j+1 —Xi‘j_l)z + (Zi‘j+l _Zi,j—l)z]
B= 0'25|_('xi+1,j - xi—l,j)'(xi,_/#l - xi,j—l) + (Zi+Lj - Ziflj)(ziul”rl B Zl"./'*l)]

V= 0-25[()‘”1,,‘ - xi—l,j)z + (Zi+l,j - Zi—L_/‘)z]
3.5 Transformation des équations

la géométrie du systéme étudié (profil NACA ) impose I'utilisation d'un systeme de
coordonnées Curvilignes (&£,n) qui permettent une mise en ceuvre adéquate des conditions
aux limites sur les parois du profil. L’adoption d'une formulation des équations de
conservation en coordonnées curvilignes, fait intervenir les vitesses contravariantes et les

parametres métriques dans laquelle les vitesses contravariantes sont données par [16] :
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C=Eu+éw (39)
Ve=nu+nw
& ,n., & etn, Sont connues par : les paramétres métriques.
Ces guantités métrigques doivent étre calculées numériquement, car on n’a pas de relation
analytique entre les deux domaines (x,z) et (&,n)

gx :Jzn ' éz :_‘]x

n

n. =Jx§ , N, = —Jz§

Transformation de I’ équation de continuité
ou ow
_ _+_ —_
ox Oz

En introduit les relation de transformations dans chague termes du systémes d’ éguations, et

=0 (3.10

on obtient :
ou ou 85 ouodn . ou ou

o L
o ofax omox o o

w_0wdE owom _ . ow 0w
& O0F & onoz COE ' an

En rempl agant% , w dans |’ égquation (3.10)
Ox Oz

On obtient :

ou ow ouc orvec

—+——— + +— + = + =0

2 % Eu+Ew) (nu+mn.w)= o " on

o U° o Ve

—(—)+ —(—) 0 (3.11)

8E J
Réécrivant les équations de mouvement suivant £ et n on obtient :

A —@2@“ J+ —[ e 2%1 O L e, Z”

a(g 7 ot 7 T %" JRe JRe o0& JRe

O L, ouyq, 0 Eu mul
* 50l TRet: 5)] e Co ) o 2 (L (312)
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— )

o vUc, o wre€ 0 1 2 Ov.
e Cr o )=£[ TR a(g)]

Op L g edvyq 00 1 . o
ol TR o) 1ol TRetem 5 |

or 1 d 1 1 ou,°
[ (e o) |- @ou- S
on- JRe o’ " J 2 oy

) (3.13)

3.6 Discrétisation des équations

la discrétisation consiste a transformer des équations différentielles a des équations
algébriques approchées. L’équation de discrétisation d'une variable ® est obtenue par
I"intégration de son équation de conservation dans un volume finie typique (pour les ®
scalaires) ou un volume fini Décalé (pour les @ égales aux composantes de la vitesse) La

discrétisation des équations régissantes transformé est similaire a celle de plan physique.
3.6.1 Volume élémentaire d' intégration

On découpe I’ espace annulaire selon les directions £ et n en un ensemble de volumes
élémentaires ou «volume de contrble» égaux a « J.AE.An.1l» (Le probléme éant
bidimensionnel, on prend |’ unité dans la direction y comme épaisseur).

Le centre d’'un volume fini typique est un point P et ses faces latérales « est », « ouest »,
«nord » et «sud », sont désignées respectivement, par les lettres e, w, n et s. Chacun des
volumes finis intérieurs est entouré de quatre volumes finis. Les centres de ces volumes sont
Les points E, W, N et S. Les nceuds E et N sont pris dans les directions des coordonnées
positives de Oet 1 respectivement et les nceuds W et S dans les sens contraires.

On adonc la configuration représentée sur lafigure 3.3
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n(+1) N___ Lo Lg’

(dn)n
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(6n)s

n(-1) »

Figure (3.5): le volume de contrdle typique

3.6.2 discrétisation de |’ équationsde continuité

o U‘ o Ve
£(7)+%(7) =0

— )+ Jdgdn =0

<9 US. 8 VC
{I o0&\ J %(T)

N

UCe ~U“AN, +(VEa=VE)AE, =0
USe +U°€ USr+UC€ Ve +V© Vep +VE€
[ ( Ez D —( PZ “) Jn, +[ ( NZ 5 —( ”2 ) ]

[ (W) Jan, + (%) ke, =0 (3.14)

AL, =0

3.6.3 Discrétisation des éguations du mouvement

La méthode des volume finie est employée pour résoudre numériquement les équations

régissantes (3.12),(3.13) qui peuvent étre écrites sous forme générale comme suit [17] :
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A )= (2 s

Ou u, représentent les vitesses u et w

® est lavariable dépendante, et S est le terme de source de @
La forme géné&rale des équations régissantes est essentiellement transformée du domaine

physigue (x,y) en domaine de calcule (£,1) comme éguation suivante :

oD oD o0

_(U @) + _(V ) = _( (g =+ %)) ( (92

oD
+4q, )+ JS
o& o JR o0& on JRe

P o
G =QA Go=qdn =B qun =Y

En utilisant la méhode des volumes finis, le domaine de calcul est divisé en un certain

nombre de volumes. Les équations transformées peuvent étre intégrées comme suit :

. . o _om | [ A&
(Weano I +[wago] - L—R e ﬁﬁl [ Tl o p —5)} +(JAZA)S

S est le terme de source au centre P de chague volume de control, et (e, w, n, s) sont les
faces est,ouest ,nord et sud de chaqgue volume de control. Les termes de convection sont
rapprochés par le schéma des différences avancées (upwind) de premier ordre et les termes
de diffusion sont approximeées par |e schéma de différences centrées de second ordre.

Par conséquent, le format standard de I’ équation de volume finie peut ére obtenue comme

suit ;
A0, =40, +4,D, +4,D, +A,D +b (3.15)
Ou
1 An c
A a—-| +max|0,—(U"A
; [JRe AJ o~w<an),]
1 An c
A4, =| —a +max|0,(U“An)
" | JRe Aé} [( 77)“]
AN:_—;/ﬁ +max[0 (VCAé)]
|JRe An |
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_| 1 AS
A = {JReyAn} +max[0 (V A&), ]

A, = A, + A4, + 4, + A4

_ An oo [ AE o0, ]
b—LM&mm%+{JRewémﬁw [ (52 )]

JRe

U0, =200, + W), ]
(UC)e = %[(UC)HL_;‘ + (Uc)i,j]
0e) =5 )+ 07,

U, ——[(V),ﬂ +079),,]
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CHAPITRE 4

Analyse et discussion des résultats

Dans ce chapitre, nous allons utiliser un code de volume finis pour étudier le probleme de la
couche limite laminaire bidimensionnel, autour d’ un profil tournant, Tout d abord, on s est
intéressé au maillage qui est la partie essentielle a toute résol ution de problémes numériques, et
ou on a apprécié I'importance de la technique de génération de maillage dans le cas de
surfaces complexes, telle queles ailesd avion, |” analyse du comportement de la couche limite
en fonction de la vitesse de I’écoulement a I'infini est présentée. De méme on a étudié
I"influence des paramétre géométriques tels que I’ angle d’ attaque, |’ épaisseur et la forme du
profil sur I'épaisseur de la couche limite et la position de son point de transition, on a
considéré la couche limite sur les profils symétriques NACA 0012, NACA 0009 .

4.1. Lasimulation par lelogiciel FLUENT

Le maillage du domaine physique est effectué al’ aide de logiciel Gambit, nous avons adopté
un maillage trés fin au voisinage du profil NACA, pour capter toutes les informations sur la
couche limite.

Les figures montre les répartitions du coefficient de pression qui donne des informations plus
précises

On remargue gue la valeur maximale du coefficient de pression est localisée au point d’ arrét

ou lavitesse est nulle.

4.2. Effet delavitesse de |’ écoulement

Cet effet est étudié dans |e cas d’ une couche limite qui se développe sur les profil NACA0012
et NACA 0009 aunangled’incidencea =0 Avec une vitesse angulaire constante. Nous

varions a chaque fois lavitesse de I’ écoulement al’infini U _ et nous comparons les

caractéristiques des couche limites obtenues.

34



Analyse et discussion des résultats Chapitre 4

Ladistribution du coefficient de pression sur les figures (4.1), (4.31), (4.35) ,(4.37) pour le
profil NACA 0012 montre que la région d’ écoulement laminaire devient plus grande,
lorsgu’ on augmente la vitesse d’ écoulement. donc I’ augmentation de la vitesse de

I’ écoulement, pousse latransition vers le bord de fuite.

Pour un angle d’incidence nul, lavitesse derotation n'apas d’ effet lorsqu’ on augmente la
vitesse infinie

Au-dela de cette certaine valeur, cet effet devient apparent

En fixant lavitesse derotation Q =5rad /s , cette effet devient négligeable au dela de

U, =5m/s,pour un profil NACA 0009
Par contre pour un profil N ACA 0012 cette effet devient négligeable au deladeU , = 20m /s,

Le rapport g—; < 4 pour un profil donné.

4.3. Effet de lavitesse derotation

Nous varions a chague fois lavitesse derotation QQ Avec une vitesse de I’ écoulement

U constante

D’ apres les figures (4-1),(4-3),(4-5),(4-7) On remarque gue |’ augmentation de lavitesse de
rotation permet d’avancer le point detransition versle bord d attaque ce qui correspond a
une région plus petite.

En conclusion, pour garder la couche limite laminaire en incidence nul c'est-a-dire repousser

le point de transition vers le bord de fuite, il faut utiliser des vitesses de rotation faible.

4.4 Effet de |’ épaisseur relative du profil

Dans cette partie, on étudie I effet de |’ épaisseur relative du profil sur le comportement dela
couche limite, d’ apres les figures qui représente la distribution du coefficient de pression pour
les profils NACA 0012 et NACA 0009 pour une angle d’ attague a = 0° nous remarquons que
si on augmente |’ épaisseur relative du profil le point de transition se déplace vers le bord

d attaque et le minimum de la pression le long de la surface du profil diminue. Cas ou I’angle
d attaque est nul

Pour le profil NACA 0012 : on aun minimum de pression Cp,,, =-0.4

Pour le profil NACA 0009 : on aun minimum de pression Cp,,,, =-0.3

Cesrésultats montrent que le profil le plus mince (NACA 0009) retarde le décollement.
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4.5 Effet del’angle d' attaque

Dans cette éude, on va comparer les couches limites qui se dével oppent sur le profil

Les figures (4-4), (4-14) représentent la distribution du coefficient de pression sur le profil
NACAQ0009 pour o = 0°etax =5° on remarque que lorsqu’ on augmente I’ angle d’ attaque le
point de transition se déplace vers le bord d attague et la valeur de minimum de pression
diminue.

Cp,i, =-0.3 pour o =0°

Cp,i, =-0.9 pour « =5°

En conclusion, pour maximiser la zone de la couche limite laminaire ¢’ est adire repousser le
point de transition vers le bord de fuite, il faut utiliser des angles d’ attaques faibles.

D’ apres les figures (4-15), (4-17) , (4-19) on remargue que le coefficient de pression de

I’ écoulement laminaire devient fluctuant, indiquant lafin de larégion laminaire. Cela permet
de mettre en évidencequ'a U =10m /s (Re = 6.858.10%) I’ hypothése du modéle
laminaire n’est plus valable sur toute la surface du profil.

L'effet concret de chacun de ces facteurs est d'avancer la transition, autrement dit de favoriser

le dével oppement plustét de la couche limite laminaire.

36



Chapitre 4

Analyse et discussion des résultats

—=&— extrados
—e— intrados

1,0
0,0 0,2 0,4 0,6 038 1,0
X/IC

Figure (4.1) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0012

Q=5rad/s Uw=10m/s a=0"
—&—extrados
—® —intrados
-0,4
i ./.- .
0.2 ’ = g,
/ ---.“ ey
./ lll.“..-
00 b
I s
’ oy
o
O 0.2 /
.
0,4 |
]
0,6
0,0 0,2 0,4 0,6 0,8 1,0
XI/C

Figure (4.2) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0009
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Figure (4.6) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0009
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Figure (4.7) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0012
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Figure (4.8) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0009
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Figure (4.9) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0012
Q=0rad/s Uw=10m/s a=5"
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Figure (4.10) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0009
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Figure (4.11) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0012
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Figure (4.17) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0012
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Figure (4.19) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0012
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Figure (4.20) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0009
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Figure (4.23) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0012
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Figure (4.24) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0009
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Figure (4.25) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0012
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Figure (4.26) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0009
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Figure (4.27) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0012
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Figure (4.29) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0012
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Figure (4.30) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0009
Q=0rad/s Uwo=30m/s a=5"
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Figure (4.32) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0009

Q =5 rad/s

Uco=5 m/s
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Figure (4.33) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0012
Q=40rad/s Uco=10m/s a=0"
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Figure (4.34) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0009
Q=40rad/s Uwo=10m/s o =0"
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Figure (4.35) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0012
Q=5rad/s Ux=20m/s a=0"
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Figure (4.36) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0009
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Figure (4.37) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0012
Q=Srad/s Uw=40m/s o =0"
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Figure (4.38) Distribution du coefficient de pression sur la surface du profil NACA0009
Q=Srad/s Ux=40m/s o =0"
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4.6 Distribution de vitesse sur un profil

L’ éude a été réalisée pour des incidences a =5°,10°12° et pour des stations x/c=0.25 ,0.5
,0.75 [l'analyse de l'influence du traitement de surface d'un profil d'alle a porté

essentiellement sur les vitesses tangentielles u dont les profils sont caractéristiques de

I’ évolution de la couche limite.

Les figures représentant les distributions de vitesse sur les profils NACA 0012 et NACA 0009

et détaillant plus précisément ce qui se passe successivement le long de sa courbure, comme

par exemple les figures (4.39), (4.40), (4.41) mettent en évidence plusieurs choses :

ony distingue d’ abord une couche limite qui vaen s épaississant dans le sens de I’ écoul ement.

Onvoit bien que pour lastation x/c¢ =0.251" épaisseur de lacouche limite 6 variée entre 0.01

et 0.06 alors que pour lastationx/ ¢ = 0.5 & variée entre 0.025 et 0.16. Mais pour x/c = 0.75
o varieeentre 0.2 et 0.3

La figure (4.49) représente la distribution de vitesse sur les profils NACA 0009 a la station
x/ ¢ =0.25, montre une faible influence de |’ épaisseur du profil sur le profil de vitesse. A ce

niveau, on est dans une phase de démarrage de la couche limite.

Par contre alaméme station x/ ¢ =0.25 I’ effet de I’ épaisseur est plus évident figure (4.39).

On enregistre une diminution du gradient de vitesse avec |'augmentation de I’ épaisseur

relative du profil.

Ainsi leprofil NACA 0012 le plus épais, entraine un décollement plus précoce.

D’ou I'intérét d utiliser le profil le plus mince afin de retarder le point de décollement.

lavitesse derotation n’apas d’ effet sur la couche limite pour une incidence nul (figure 4.45)

sur lafigure (4.39) on peut noter une survitesse adimensionnellede «/ U, =1.2 qui apparait

a une distance y/c = 0.01 .cette survitesse correspond a I’ accél ération de |’ écoulement a une
distance de x/c =0.25 du bord d’ attaque du profil

d apreslesfigures (4.39), (4.40), (4.41), (4.42), (4.43), (4.44), (4.46), (4.47), (4.48)des valeurs
négatives de vitesses sont observées pour des incidences o =10°12° traduisant ains une
inversion de I’écoulement. I'épaisseur de la couche limite augmente. Ces phénomenes
d’inversion et d augmentation de |’ épaisseur de la zone d’écoulement sont révélateurs du
décollement de la couche limite pour cesincidence. Ce qui entraine dansle casdu profil d aile
NACA 0012 une augmentation de la force de trainée et une diminution de la portance.

Donc le décollement de la couche limite est observé, par contre dans le cas du profil

NACA 0009 et sur toute les stations présentée, les figures (4.49), (4.50), (4.51)
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Nous montre I'inversion d’ écoulement pour « =12° donc le profil NACA 0009 repousse ce
décollement tout au moins au-dela de x/c=0.5 pour une incidence o =12° par contre lorsque
on augmente la vitesse de rotation le décollement de la couche limite est observé pour
I"'incidence ¢ =10° (voir figure (4.54))

En conclusion pour garder la couche limite laminaire c’est a dire retarder le décollement il

faut réduire |’ épaisseur du profil, le profil le plus mince NACA 0009 est le meilleur.
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Figure (4.39) Comparaison des profils des vitesses sur la station x/c = 0.25
Pour V=10 m/s Q=5rad/s profil NACA0012
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Figure (4.40) Comparaison des profils des vitesses sur la station x/c = 0.5
Pour V=10 m/s Q=5rad/s profil NACA0012
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Figure (4.41) Comparaison des profils des vitesses sur la station x/c = 0.75
Pour V=10 m/s Q=5rad/s profil NACA0012
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Figure (4.42) Comparaison des profils des vitesses sur la station x/c = 0.25
Pour V=10 m/s Q=10rad/s profil NACA0012
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Figure (4.43) Comparaison des profils des vitesses sur la station x/c = 0.5
Pour V=10 m/s Q=10rad/s profil NACA0012
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Figure (4.44) Comparaison des profils des vitesses sur la station x/c = 0.75
Pour V=10 m/s Q=10rad/s profil NACA0012
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Figure (4.45) Comparaison des profils des vitesses sur la station x/c = 0.25
Pour V=10m/s o =0" profil NACA0012
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Figure (4.46) Comparaison des profils des vitesses sur la station x/c = 0.25
Pour V=10 m/s Q=0rad/s profil NACA0012
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Figure (4.47) Comparaison des profils des vitesses sur la station x/c = 0.5
Pour V=10 m/s Q=0rad/s profil NACA0012
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Figure (4.48) Comparaison des profils des vitesses sur la station x/c = 0.75
Pour V=10 m/s Q=0rad/s profil NACA0012
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Figure (4.49) Comparaison des profils des vitesses sur la station x/c = 0.25
Pour V=10 m/s Q=5rad/s profil NACA0009
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Figure (4.50) Comparaison des profils des vitesses sur la station x/c = 0.5
Pour V=10 m/s Q=5rad/s profil NACA0009
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Figure (4.51) Comparaison des profils des vitesses sur la station x/c = 0.75

Pour V=10 m/s Q=5rad/s profil NACA0009
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Figure (4.52) Comparaison des profils des vitesses sur la station x/c = 0.25

Pour V=10 m/s Q=10rad/s

63

profil NACA0009



Analyse et discussion des résultats Chapitre 4

for)
N
D

(o]
K
an

@]
o Nn10 [ ]
>_ U, LU
/
& /l
// A
[allal~
N S "
/
J1
—6r83 =
-0,2 0)0 0,2 0|4 0,6 0,8 1,0 1,2
u/U

Figure (4.53) Comparaison des profils des vitesses sur la station x/c = 0.5
Pour V=10 m/s Q=10rad/s profil NACA0009
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Figure (4.54) Comparaison des profils des vitesses sur la station x/c = 0.75
Pour V=10 m/s Q=10rad/s profil NACA0009
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Conclusion

Le présent travail a porté essentiellement sur la simulation numérique d’'un écoulement
incompressible autour d'un profil symétrique de type NACA, utilisant comme outil de calcul

le code en volumes finis Fluent.

Les principaux objectifs de ce travail sont atteins, notamment une maitrise avancée du logiciel
de calcul «Fluent » ainsi que celui du maillage « Gambit ». Les différents résultats ont porte

a travers I'analyse du champ dynamique.

L'étape d'apprentissage du code de calcul nous avait pris un temps considérable vu la
multitude des réglages disponibles sous le logicidl, ains que la base théorique elle-méme des
différents paramétres a gjuster. Entre temps, nous avons fait plusieurs "fausses routes' sur la

géométrie, le maillage, les conditions aux limites et les valeurs de référence de "Fluent".

A travers les résultats obtenus dans ce mémoire on peut éudier I'influence de la vitesse de
I’ écoulement, la vitesse de rotation, |’angle d’ attaque, |’ épaisseur du profil sur la position du

point de latransition

On remargue que la diminution de I’ épaisseur du profil symétrique fait augmenter la zone de
lacouche limite laminaire ¢’ est adire retarder le décollement.

On peut conclure aussi quela diminution de |’ angle d attaque et lavitesse de rotation

et |I’augmentation de la vitesse de |’ écoulement fait augmenter la zone de la couche limite

laminaire.

Les recherches consacrées a |’ éude de la laminarité effectuées ces dernieres années montrent
gue des gains significatifs peuvent étre obtenus par le contréle et le maintien d une couche
limite laminaire sur les surfaces portantes des avions de transport.

La maitrise de la laminarité nécessite de nombreuses études théoriques et expérimental es pour
la prévision de la position de latransition.
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Conclusion

Enfin, nous dirons que ce travail nous a permis de maitriser, surtout pour les écoulements a
géométrie complexe, un code de calcul plus qu'utile et d'entrevoir les immenses possibilités

qu'il offre aux ingénieurs et aux industriels pour faire des recherches a moindres co(ts.
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Numerical study of incompressible flow around a rotating profile

Abstract

Thiswork concerns the study of an incompressible flow around a rotating symmetrical NACA
airfoil, and the determination of the transition point location.

The study is based on the Prandtl boundary layer equations. The distribution of pressure
coefficient around this profileis calculated.

The numerical solution of the equations is done using the FLUENT CFD software, which is
based on the Finite Volume Method. The results have shown the effects of the flow velocity,

the angular velocity, the angle of attack and the thickness profile on the transition position.

Key words: Aerodynamics, incompressible viscous flow, rotating profile, pressure

coefficient.



Etude d’un écoulement incompressible autour d’un profil tournant

Résumé

Dans ce travail nous avons étudié I’ écoulement incompressible autour d un profil symétrique
en rotation de type NACA, ainsi que la détermination de la position du point de transition.

L’ éude est basée sur le modele mathématique de Prandtl, en recherchant la répartition du
Ceefficient de pression autour de ce profil. La résolution numérique des éguations est
effectuée en utilisant le code de calcul FLUENT, qui est basé sur la méthode des volumes
finis

Les résultats obtenus ont permis d’ étudier I’ influence de la vitesse de I’ écoulement, la vitesse

derotation, I’angle d’ attaque, I’ épaisseur du profil sur la position du point de transition.

Mots clés : aérodynamique, écoulement incompressible visgqueux, profil tournant, coefficient

de pression.



