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RESUME

Le projet présent sinscrit dans le cadre général de I'€tude aérodynamique d'une
aile .Dans ce sens, une approche numérique de modélisation et d'analyse ayant pour
but d'extraire les performances aérodynamiques de laile.

On a pris comme exemple d'étude l'aile NLR7301. Le dessin de I'aile a ét¢ réalisé
par le logiciel SOLIDWORKS, puis on a généré un maillage avec le
générateur commercial ICEM CFD. Finalement on a simulé le modele construit en
utilisant le code de calcul FLUENT.

A la suite des calculs, les résultats confirment en effet que cette approche peut nous

permettre d’optimiser la forme aérodynamique d’une aile avec un volet mobile.

ABSTRACT

The present project lies within the general scope of the aerodynamic study of a
wing. In this direction, a numerical approach of modeling and analysis having for
goal to extract the aerodynamic performances from the wing under the effect ofa
wing type NLR7301 taken as example of study. This is realized by the use of the
software SOLIDWORKS, then the generation of a mesh with the code ICEM .
Finally we simulated the built model using the fluent code. Following calculations,
the results confirm indeed can lead to an optimal aerodynamic form wing with

flap




Introduction

Introduction

Le probleme majeur des structures volantes est le poids qui englobe le poids
de la structure du carburant et le poids du groupe propulseur .Ce facteur doit étre
minimisé d’une maniére cohérente afin de garder les performances et la résistance
de la structure aux efforts aérodynamiques qui sont générés par le déplacement de

I’engin dans I’air.

Dans notre travail nous avons réalisé une étude aérodynamique et de structure sur
une aile quiest la surface portante qui génére la majeure partie de la portance.
Sa forme joue un role trés important dans la diminution de la trainée et I’augmentation

de la force portante.

Le profil qu’on a choisir pour la simulation numérique et I’étude c’est le

NLR7301 ce profile est un cas de famille de multi élément cette famille est

caractérisée par leur forme.
‘-——_‘—_-——5‘______-_'--’-

La premiére partie de ce travail estconsacrée a la construction de Iaile
avec le logiciel de construction mécanique SOILDWORKS en trois dimensions,

I’aile est constituée de deux éléments :

1. L’élément principal : est constitué de deux partie ; surface extrados, et surface

intrados.

2. Le volet : est aussi constitué de deux partie ; surface extrados, et surface

intrados.




Introduction

Dans la seconde partie , la géométrie est préparée et maillée avec ICEMCFD
qui un logiciel de génération maillage , qui nous a permet de discrétiser notre
géométrie d’une maniere adaptée afin d’avoir des résultats proches de la réalité en
faisant un raffinage de maillage dans les zones a fort gradient de temperature, de

pression et de vitesses... ..

La troisiéme partie est une simulation sur FLUENT dans le but de la
détermination des forces et des moments aérodynamiques, sachant que dans notre
étude nous avons pris le modéle non visqueux et le modele visqueux avec calcule
subsonique. Cette partie est cruciale car les résultats obtenus sont appliqués dans le

dimensionnement de ’ossature de ’aile.
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CHAPITRE 1 Généralité

I- Introduction :

L'aile portante d'envergure finie est un élément trés important, on l'utilise dans le domaine
aérospatial (aile d'avion, pales d'hélicoptére, ailes d'une navette spatial).En construction
navale (pales d'hélices de bateaux, gouvernails, bateau a ailes portantes).

En construction mécanique (aérogénérateur : pale des turbine a vent), pour produire la force
portante, les ailes ont une forme spéciale et elles sont profilées, ce qui contribue en méme
temps a la diminution du frottement avec le fluide, c'est-a-dire a la réduction de la trainée.

Dans ce chapitre, on donne les différentes définitions concernent I'aérodynamique de l'aile
(Efforts, moments, pressions,...) et I'architecture de I'aile (longerons, nervures, revétement,...).

On présente les différents types des voilures et leurs domaines d'utilisations.

I-1 Définition d'une aile :

L'aile portante d'envergure finie est l'élément qui crée la force de sustentation, c'est a dire une
force verticale permettant d'équilibrer le poids de l'avion. Cette force est due a la différence de
pression qui s'établit entre les deux cdtés de l'aile. (Une surpression sous l'aile, a l'intrados, et
surtout une forte dépression au dessus a I'extrados).

I + l"'
| Zone laminaire l \ R
\ v A | zonede dépression
\ \ ‘ o
\ Zone de transition
\ // Lammaire/turbulent
\ ‘\ ¢

| ~ Zome turbulente
/ ,//

/

)’
Vent Relatif ‘

.\ Zone de surpression

Figure I-1 : Principe de la création de portance par une aile




CHAPITRE 1 Généralité

Pour remplir cette fonction, il y a deux possibilités :
- Soit déplacer un grand volume d'air a petite vitesse : C'est le principe de l'aile battante qui est
le mode de vol des oiseaux et des insectes, qui a été la premiére approche suivie en

aéronautique et qui redevient d'actualité ces derniére années pour des applications au vol de
drones miniatures en espace clos.

- Soit déplacer un petit volume d'air 4 grande vitesse : c'est le principe de l'aile fixe, qui est le
principe de vol de tous les avions.

I -2 Caractéristiques aérodynamiques d'une aile :

Pour I'étude des caractéristiques de I'écoulement de l'air autour des ailes on peut servir de
I'écoulement plan autour du profil de l'aile, donc en deux dimensions.

Nous allons tout d'abord donner les principales définitions utiles par la suite, pour les profils
Deux dimensions et pour les ailes trois deux dimensions.

I-2-1 Profil 2D :

Dans cette figure, les propriétés d’un profil sont illustrées comme suit:

z (x) ligne de cambrure moyenne

bord d'attaque e B
"ﬁ

(ol —_—
P
X

N
......... ¢ > bord de fuite
« /U’ ¢

Figure 1-2 : Profil d'aile
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On définit pour un profil les propriétés suivantes :

C: La corde
E : L'épaisseur
Z(x): La ligne de cambrure moyenne ou squelette

I-2-2 Aile 3D :

v

U, cos « < » b
———err———

Figure 1-3 : aile 3D
On définit pour une aile :

B : L’envergure

Cr : La corde en pied

Ct : La corde ¢n bout d'aile
S : La surface de laile.

I -2-3 Définition des forces et moments :

1-2-3.1 Portance, trainée :

Ces notions sont des grandeurs trés importantes. Elles modélisent sous forme de vecteur les
différentes forces exercées sur le profil.
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La portance :

C'est la force, due a la surpression - dépression, exercée sur le profil lors de son vol, qu: est
orientée perpendiculairement & l'axe du vent relatif. C'est cette composante de la résultante
aérodynamique qui maintient l'avion en l'air.

De formule:

L = =pSV2C,
- (I-1)

L: Force de portance

p: Masse volumique du fluide (air & température et pression normales : 1.293 kg/ms)
S: Surface de la vue en plan de l'aile en m2

V: Vitesse relative en m/s

Cr : Coefficient de portance.

La trainée :

C'est la force exercée par le vent relatif sur le profil. Elie au méme axe que le vent relatif la
trainée est donc un obstacle a la vitesse de l'aile car elle le ralentit. La trainée est une source
de pertes de performances aérodynamiques.

De formule :

1
D = =pSVeC
=P a i3

Cd : Coefficient de trainée.

De plus la pression a l'intrados est beaucoup plus importante qu'a l'extrados. En conséquence
l'air n'a qu'une envie : passer de lintrados a I'extrados, pour combler le vide (la nature a
horreur du vide). Le passage de l'air du dessous vers le dessus de l'aile crée 'une déviation des
filets d'air, vers l'extérieur d'aile pour l'intrados, et vers l'intérieur pour l'extrados se crée des
tourbillons : encore du freinage et de I'énergie perdue (la trainée induite).

Différents points d'application des efforts aérodynamique :
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v

Figure 1-4 ; Efforts et moment aérodynamiques

On définit les efforts aérodynamiques suivants
A : la force axiale

N : la force normale

D : la trainée

L : la portance

M3, : le moment de tangage de bord d'attaque.

La portance et la trainée peuvent &tre déterminées a partir des forces axiale et normale
connaissant l'angle d'incidence du profil.

L = Ncos(a) — A sin(a) (1-3)
D = Nsin(a) — Acos(a) (I-4)

I -2-3.2 Moment quart de corde :
On définit le moment quart de corde d'un profil comme le moment résultant des efforts

aérodynamiques appliquésa X=C/4:

Mgy =L + Mg,y = XcplL -

Remarque : pour un profil mince symétrique, le centre de pression est situé au quart de corde.
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I1-2-3.3 Forces et moments appliqués a un profil 2D :

Dans le cas d'un profil 2D, ou d'une aile d'envergure infinie, on définit les forces et moments
par unité d'envergure (b = 1 m), et on note les forces et moments correspondants.

On définit P(s) la distribution surfacique de pression et 7s) la distribution surfacique de
frottement par contrainte de cisaillement visqueux, sur I'intrados (indice i) et l'extrados (Indice

e) du profil.
La figure suivante montre la Distribution d'efforts surfaciques :

\ !
i

U

Figure I-5: Distribution d'efforts surfaciques

Examinons les efforts appliqués sur un élément de profil, situé sur le c6té extrados puis cote
intrados la figure suivante nous montre 1’effort surfacique des deux cotés du profil.

Pis)

Figure I-6 : Efforts surfaciques c6té intrados et cote extrados
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Les équations qui suivent sont celles des forces axiales et radiales sur élément surfacique sur
’intrados et I’extrados.

Sur l'extrados, pour un élément dSe
dN, = —P. cos @ dS. + 1, sin@ dS, (1-6)

dA, = P, sin@ dS,. + 1, cos O dS, (1-7)
Sur l'intrados, pour un élément dSi :

dN, = P, cos @ dS; + 1; sin@ dS, (1-8)

dA; = —P; sin@ dS; + 1; cos 0 dS, (1-9)

Les forces normales et axiales totales par unité d’envergure s’obtiennent en intégrant les
forces élémentaires du coté extrados et intrados entre le bord d’attaque et bord de fuit :

N'=[2F(~Pecos® + Te sinB)dse +[E¥(Picos® + tisin ©)dsi (1-10)

A'=j;:(—Pe sin® + te cosB)dse +j'::(—Pi sin © + ticos 0)dsi (1-11)
On déduit la portance et trainée :

L = N cos(a) — A 'sin(a) (1-12)

D' = N'sin(a) — A cos(a) (1-13)

Si l'on décompose les forces normale et axiale en une partie provenant de la distribution de
pression et une partie provenant de la distribution de frottement :

N =N +N,

(I-14)
Décomposition similaire de la trainge :
D = Dp + D'!' (1-16)
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Ou :
Dp - est1a trainée de pression.
D T : est la trainée de frottement.

De méme que pour les efforts, on peut calculer le moment de tangage au bord d'attaque :

- sur l'extrados, pour un élément ds, :

dMy,. = (Pe cos® — te sin®)xds, + (Pesin® — tesin®)zds, (I-17)

- sur l'intrados, pour un élément ds; :
dM'BM = (Pi cosO — 1isin®)xds; + (Pisin® — i sinO)zds; (1-18)

Le moment résultant des efforts appliqués au profit, calculé au bord d'attaque est alors |

dMp, = f:: (Pe cosO — te sinO)x +f::(Pe sin © — 1e sin 0)z]ds,

+[2¥|(~Pisin® + Ticos@)x +[y, (~Pisin® + tisin@)z|ds; (1-19)

1 -2-3.4 Efforts aérodynamiques et moments 3D:

moment L

Y tangage
- moment M

force latérale Y

traines X
moment N

-

X

por tance Z T

- 4

roulis

Figure I-7 : Moments aé¢rodynamiques 3D
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Dans l'espace, on définit les efforts aérodynamiques et les moments suivants :

D : la trainée

L : la portance

T : la dérive

Mr : le moment de roulis
MT: le moment de tangage
M : le moment de lacet

Dans le cas 2D, il ne reste, comme nous l'avons vu précédemment, que deux forces (trainée et
portance) et un moment (moment de tangage). Ce moment pourra étre appliqué, par exemple,
au bord d'attaque du profil.

I -2-4 Coefficients aérodynamiques:

Les différents coefficients aérodynamiques sont définis a partir de la pression dynamique

I -2-4-1 Coefficients d'une aile :
Pour une aile 3D, on définit les coefficients par rapport a la surface de l'aile

- le coefficient d'effort axial :

Ca= 2.
‘A= 0.
(1-20)
- le coefficient d'effort normal:
C N
N —
Q.5 (1-21)
- le coefficient de portance :
L
CL= —
QS (1-22)
- le coefficient de trainée :
C D
5
. (1-23)
- le coefficient de moment :
Cm.Ba= Mbsa
Q¢ (1-24)

11
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I -2-4.2 CoefTicients de pression et de frottement :

- le coefficient de pression
Pis)—P,

Cp(s) =
Q. (1-25)

- le coefficient de frottement

Q. (1-26)
Contrairement aux coefficients d'effort et de moment, qui sont globaux, ces deux coefficients
sont locaux et sont fonction de la position sur le profil.

I -2-4.3 Finesse d'un profil ou d'une aile :

La finesse f d'un profil ou d'une aile est le rapport entre le coefficient de portance et le
coefficient de trainée.

C L
!
Cag D

(I1-27)
La finesse est fonction de la forme du profil ou de laile, mais également de l'angle
d'incidence. Pour une aile d'avion, elle est de l'ordre de 25 et atteint 50 pour une atle de
planeur. La finesse f correspond aussi au rapport entre la distance parcourue horizontalement
et la distance parcourue verticalement pour un vol plané sans vent extérieur.

I -2-4-4 Centre de pression :

Le centre de pression d'un profil est le point autour duquel le moment résultant des efforts
aérodynamiques appliqués au profil est nul :

M_, =0
P (1-28)

Par rapport au moment des efforts calculé au bord d'attaque du profil, la position du centre de
pression est donnée par la relation :

—M'Ba
a (I-29)

Pour de faibles angles d'incidence, sin @ =0 et cos @ =0 donc N' = L'

xsz

Remarque : a position du centre de pression dépend de I'angle d'incidence du profil.

12
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I -2-4.5 Centre aérodynamique :

Le centre aérodynamique d'un profil est le point du profil pour lequel le moment est
indépendant de I'angle d'incidence :

M’ca (a) = est (1_30)

I-3- Caractéristiques géométriques d'une aile :

Les caractéristiques géométriques importantes d'une aile d'avion sont sa forme en plan et son
profil aérodynamique, d'aprés leur formes en plan, on peut répartir les ailes davion en
plusieurs catégories : rectangulaire, elliptique, trapézoidale (employées en régime subsonique)
Triangulaire (ou Delta), gothique ou double gothique (employées en régime supersonique et
hypersonique).

De plus, on tien compte de la surface S, de sa projection dans le plan et de son envergure b
qui représente la distance entre les extrémités de l'aile.

Le paramétre géométrique le plus important pour caractériser une aile est son allongement, il
s'agit du carrée de I'envergure b et de la projection de la surface de I’aile S.

1-3-1 Les types de voilures (selon leurs formes dans le plan):

o voilure rectangulaire

Figure I-8 : aile rectangulaire

Ce type de voilure est, de toute évidence, le modele le plus simple de voilure.
11 est trés facile a produire. Malheureusement, il induit beaucoup de trainée.
Mais ce type de voilure a I'avantage de décrocher progressivement & partir de I'emplanture.

Ce type de voilure est rencontré sur les avions de voltige et des avions de la

13
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Seconde guerre mondiale, mais aussi sur les avions monoplans, biplans et triplans de la
Premiére guerre mondiale.

e voilure elliptique

Aile elliptique

i Empennage amere

-Figure I-9 : aile elliptique

Avantage:
» Excellente finesse en subsonique
» Profil mince

Inconvénients:

» Complexité de la structure

» Décrochage aérodynamique violent

« Faible gain par rapport aux ailes trapézoidales

e Aile trapézoidale

» Voilure en fléche positive

Aile trapézoidale
« fleche »

Empennage arnére

Figure I-10 : voilure en fleche

14




CHAPITRE 1 Généralité

Quand on parle de fléche, on parle implicitement d'angle. L'angle de fléche est l'angle entre
l'aile de I'avion et une ligne imaginaire perpendiculaire au fuselage de I'avion.

Avantage:
- Trainée moindre a Mach 0,7 - 0,8
- Régime haut subsonique / supersonique

Inconvénients:
- Phénomeéne aéro-¢lastique
- Performances a basse vitesse

» Voilure a fleche négative

Empeunage avant

Aile trapézoidale
en fleche inversée

Figure I-11 : voilure a fleche négative (inversée)

Aussi appelé FSW (Forward Sweep Wing en anglais), cette configuration est relativement
rare, peu d'appareils utilisent la fleche inversée. Ce type de voilure augmente la maniabilité
par rapport a une aile en fleche classique de surface alaire analogue. Cette aile est optimisée
pour les vitesses transsoniques. Elle permet d'augmenter le rayon d'action de l'appareil et de
diminuer la distance de décollage et d'atterrissage. De méme, elle diminue un peu la signature
radar de l'appareil.

Mais le gros inconvénient d'une telle voilure est sa grande instabilité. Pour avoir une telle
voilure, il faut disposer de commandes de vol dernier cri, beaucoup plus performantes que les
CDVE actuelles, engendrant un probleme de cott financier.

15
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¢ Voilure Delta

Aale DELTA

Figure I-12: voilure Delta

Ayant une surface alaire plus importante, la charge alaire (charge par m2 de voilure) est donc
moins importante. En configuration lisse (sans armement) l'avion peut faire des évolutions
plus serrées car meilleure répartition des efforts sur les ailes. De méme, l'aile delta décale le
centre de gravité de l'avion vers l'arriére, augmentant la distance avec le foyer de 1'avion. Or,
c'est cette distance qui détermine la stabilité de I'appareil. Plus elle est grande, plus l'avion est
instable. Ainsi, une aile delta est plus instable qu'une aile en fleche permettant donc d'avoir
une excellente maniabilité.

La surface portante est elle aussi plus importante, permettant de repousser les limites des
domaines de vol. En particulier, la vitesse de décrochage est plus faible sur les avions delta
que sur les avions a fleche de la méme génération.

¢ Aile gothique

Figure I-13: voilure gothique

16
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Avantages:
» Vortex hypersustentateur

« Performances a basse vitesse

Inconvénients:

« Complexité de la structure
» Forte trainée induite

* Trainée des €levons

1-3-2 Architecture de l'aile :

Généralement l'aile est constituer par :

- Les longerons
- Les nervures
- Le revétement

La figure suivante montre I’architecture de I'aile :

Généralité

Bord Jdattague

Nervare am

Figure I-14: Architecture de l'aile
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I-3-2.1 Longerons :

Le longeron est Moyens de tenir les efforts verticaux ou horizontaux provocant un

cisaillement. I1 peut étre réalisé par :
> une Ame ou revétement travaillant (cas des longerons et fuselages coques)

Figure 1-15: longerons coque

L.'ame, pour travailler correctement sans plissement, est maillée par des raidisseurs placés
souvent en face des nervures pour un longeron daile.

Une structure triangulée (cas des fuselages dits treillis)

La figure suivante montre les longerons triangulée :

Figure I-16: longerons triangulce

Le principe est identique a celui des fuselages tubulaires métalliques Deux principes sont
couramment utilisés
- longeron encaissant uniquement la flexion
- longeron encaissant la flexion et la torsion
» Uniquement la flexion

18
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Vue de profile

- Semelle Vue de profil

et oo P T AT o ol e AT kb Lk .

Figure 1-17 : longerons en flexion
La largeur est souvent conservée constante pour faciliter la fabrication et montage des
nervures. La semelle supérieure a une section plus importante que la semelle inférieure car le
bois n'aime pas la compression.

» Flexion et torsion
Vue en plan

Vue en pian

Epaissedr constante des semelles

Figure 1-18: longerons en torsion

L'épaisseur des semelles est constante. Les ames et revétement forment le caisson de torsion.

I-3-2.2 Nervures
Les nervures sont les éléments qui donnent 1a forme de l'aile et renforcent le revétement Elles

prennent la forme du profil utilisée pour construire l'aile.
Pour leur réalisation plusieurs principes sont en concurrence :

19
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Banptte

Diagmala &0 oacire-plagque -\

Figure 1-19: nervure triangulée

Ce procédé donne sensiblement une égale résistance en vol normal et inversé.
Fabrication plus rapide, mais le sens des diagonales est privilégi¢ pour travailler en traction.

Figure [-20: nervure coque
Solution simple sans diagonale, mais plus lourde. Valable pour les petites nervures.
1-3-2.3 Ensemble voilure :

Deux principes :
» Ailes d'une seule piéce

Attaches voilurefuselags

Figure I-21: aile d’une seule piece
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Figure I-24: la distribution de I’effort tranchant due 4 portance

» Les équations a utiliser sont:
a) L’effort tranchant dii a la portance est :

V(b) — V(y) = — fyB L(y)dy (1-31)

b) L’effort tranchant di au poids de la structure et du carburant :
2
Mg = Vy=e= f;’, w(y}dy (1-32)
¢) La distribution du moment fléchissant :
My -M, =—[viy)d (I-33
2 1 yl y y B )

d) Distribution de la torsion :
Cette distribution est simple a calculer. Cette torsion est générée par le bilan du

moment aérodynamigue + le moment par rapport 4 'axe élastique de la portance,
le poids de la structure et le poids du carburant.

T = V(Xe1as — Xcg) (I-31)

N.B. Il ne faut pas confondre entre ce moment fléchissant et le moment aérodynamique :

i) Le moment aérodynamique + les moments générés par la portance, le poids de la
structure et le poids du carburant par rapport a "axe élastique (repere de structure) genére de
la torsion dans la boite de 71’aile (Wing Box).
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ii) Le moment fléchissant est la conséquence de la distribution de I’effort tranchant le
long de ’envergure.

e) Calcul de ces distributions a I’intersection de la nervure avec I’axe élastique.

I-4-2 Procédure de calcul des charges discrétisés pour appliquer au modéle
d’élément finis a chaque nervure :

Figure 1-25 : les charges entre les nervures

1-4-2.1 Déterminer PEffort Tranchant discrétisé entre les nervures :

Vrsi+Vrsi+1n .
VD.Bi = > (1-35)

V1,8i: Effort Tranchant théorique a la station [
Vp pi: Effort Tranchant Discrétisé a la baie 1

1-4-2.2 Déterminer la force appliquée a chaque nervure :
Fasgi+) = Vosi — Vosusy (1-36)

Fas ¢i+1) : Force appliques a la station i+1

1-4-2.3 Calcul de la torsion :

Comme pour I’effort tranchant on doit calculer la torsion appliquée a chaque station au niveau
des nervures.
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TrsitTrsac1)
TD.Bi = 2 (1—3 7)

Tasa+1y = Tost — Tppinr) (1-38)

1-4-2.4 Correction du moment fléchissant :

Le moment fléchissant est une conséquence du cisaillement. Donc, 1l faut corriger ce moment
pour coincider le moment a chaque nervure par ’équation suivante :

Masi = Mrsi — (Mrsgsny £ Voa {Sesny +53) (139

S¢i+1): Coordonne de la station I+1
My sig+1 . Moment fléchissant Théorique a la station i+1
Ma si - Moment correctif appliqué 4 la station i

I-4-3 Dimensionnement et Indice de Charge :

On peut avoir une idée sur les charges internes sans passer par les éléments finis. Cette étape
peut étre trés utile car elle donne un ordre de grandeur des dimensions des différentes
composantes de 1’aile comme les revétements, les lisses et les longerons (dme et semelles).

On utilisera ces valeurs pour démarrer les itérations, mais par la suite c’est avec I'outil des
Eléments finis qu’on pourra avoir les charges internes plus représentatif et plus précis.

Une boite de I’aile est représente comme suit :
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Figure I-26 : une boite de I'aile

L’équilibre des forces :

A) L’effort Tranchant
L’effort tranchant sera repris par 1’dme des longerons

TN

|
i
1
|
- Ly
4

G

Figure 1-27 : L’effort tranchant sera repris par I’ame des longerons

o
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B) Torsion.
Puisque la boite de I'aile est une cellule ferme, la torsion sera réagit par le cisaillement
de cette cellule.

Figure I-28 : torsion de laile

C) Moment fléchissant

Figure I-29 : moment fléchissant

Pour ce qui est du moment fléchissant, on supposera que les lisses et les semelles des
longerons réagiront ce moment.

1-4-3 .1 Détermination des indices de charges de ’ame des longerons :

Donc 1’ame des longerons réagiront le 1’effort tranchant et la torsion. Ce cisaillement scra
comme sutt.
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L’indice de charges de I’dme des longerons avant est :

Lo = Ou + Oc = 4 1-10
F/5 Qv s QS Hi(Ly+L2)} — (Hy+H2){Ly+Lz) ( )
L’indice de charges de I’dme des longerons Arriére est :
Ly+V T
Ll _ - _ 1 £s I-11
rrs = Qv = Q= g4 T L e

1-4-3.2 Détermination des indices de charge des revétements supérieurs et
inférieurs :

T

(Hy+H)(Ly+L7) (1-42)

L’métement = QT =
1-4-3 .3: Détermination des indices de charge des lisses et Semelles des
Longerons :

__2M i Astrg

LI (1-43)
M : est le moment fléchissant a 1a station ou on veut évaluer les aires des lisses et semelles de
longerons.

Anrg

Avor - est le rapport des aires de chaque lisse/Semelle par rapport au 1’aire total qui réagira le
moment fléchissant.

Il faut cependant considére Atot de la partie supérieure quand on veut estimer les charges sur
les lisses et semelles supérieures et vis versa avec les lisses et semelle inférieures.

Une fois les charges internes sont estimes. On dimensionnera les différentes composantes
selon les permissibles des maténaux choisis.

1) Revétement supérieur sera vérifié contre la stabilité
2) Revétement Inférieur sera vérifié contre la fatigue
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CHAPITRE II Description des outils

I1.1 Introduction :

La compréhension du comportement des fluides est bien souvent un facteur important dans le
développement de produit et de procés. Grice a la capacité de calcul disponible toujours plus
grande, I’analyse des écoulements a de plus en plus tendance & quitter le laboratoire pour
entrer dans le monde de la simulation numérique. Des interfaces conviviales et intuitives ainst
que son intégration dans le processus de développement élargissent continueliement la palette
d’utilisateurs de calcul fluide. Le rdle central pour ce type de calcul est détenu comme
auparavant par I’ingénieur calcul spécialiste en CFD (Computational Fluid Dynamics), mais
les environnements de nouvelle génération comme ICEM CFD, GAMIBT et FLUENT
donnent un accés a certaines applications aux ingénieurs de mécanique des fluides avec

I’importance croissante des calculs couplés comme par exemple l'interaction fluide/structure.

I1-2 Intérét de la simulation :

La simulation permet d'une part de comprendre les phénoménes internes en accédant aux
mécanismes internes qui les régissent et d'autre part d'appliquer les connaissances des
structures dans des nouvelles configurations. La simulation est un outil qui non seulement
remplace des expériences qui seraient lentes et fatigantes au banc d'essai mais encore élargit
le champ d'action du constructeur en découplant des variables qui sont indissolublement liées

dans les structures.

I1-3 CAO:

C.A.O. est l'acronyme de Conception Assistée par Ordinateur. C'est un ensemble de logiciels
et de techniques permettant de concevoir et de réaliser des outils et des produits
manufacturables. Cette technique est l'équivalent informatique de la table a dessin de
I'ingénieur ou de l'architecte. Elle permet de prendre en compte automatiquement un grand
nombre de contraintes (résistance des matériaux, capacit¢ d'assemblage, fabrication etc.)
pendant la phase de conception d'un ensemble. Les logiciels correspondants sont utilisés pour

une ou plusieurs phases du développement.
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Ces logiciels permettent par exemple de créer des piéces mécaniques, d'en préparer la
fabrication, de les assembler et de simuler leur comportement. Ils permettent également la
conception de batiments puis d'en tirer les plans facilement ou de créer une maquette
numérique en trois dimensions. Ces maquettes numeériques résultent de l'assemblage d'un
nombre tres importants de piéces €lémentaires, liées entre elles par des contraintes spatiales
ou mécaniques.

En partant dune modélisation en 3D solide (ou volumique), ces logiciels permettent de
réaliser une mise en plan souvent appelée 2D. C'est sur cette mise en plan que vont apparaitre
toutes les informations telles que cotation, état de surface, tolérancement géométrique,

spécification, etc.

La CAO permet aussi de concevoir des systemes dont la complexité dépasse la capacité de
I'étre humain comme par exemple en micro-électronique. En effet la miniaturisation
(composants dont la taille est de l'ordre du micrométre) et le nombre toujours plus important
de composant intégrés a une méme puce rendent impossible 1a conception de tels systémes

sans l'aide de la CAQO.

La CAQ décolla dans les années 75-90, lorsque le colt de mise en place d'un poste se
rapprocha du cotit annuel d'un dessinateur. La mise en place fut un peu pénible au début en
raison d'une nécessité de reprendre les plans existants.

On s'apergu a cette occasion que statistiquement pres de 10% des cotations sur les plans
existants étaient inexactes, que des références de plans existaient en double, qu'une référence
unique pouvait correspondre a plusieurs plans légerement différents, etc. Au bout du compte,
le gain de fiabilité de l'information

se révéla constituer un argument supplémentaire important décidant 4 généraliser la CAQ.

La C.A.O est appliquée dans le domaine de la Mécanique des matériaux, des structures et
fiabilité. L'objectif de la recherche est la modélisation pour la simulation numeérnique et
expérimentale du comportement des matériaux et des structures en vue de la conception

optimale d'un produit industriel.

Exemple: un organe de machine, une structure. Les activités de recherche correspondantes

mettent en ceuvre les techniques de calculs de structures notamment par éléments finis,
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’analyse du comportement des matériaux nouveaux, la méthodologie de conception par la

fiabilité en mécanique, la validation expérimentale.

Les actions dans ce domaine sont :
» Caractérisation des matériaux (Approches micromécaniques et contréle non destructif
par ultrasons)
= Qutils d'aide a la conception (calcul des structures par éléments finis)
v’ Validations expérimentales (mesures sans contact : corrélation d'images,
interférométrie Speckle, infrarouge....)

v Fiabilité¢ en mécanique (fatigue, approches probabilistes)
v

I1.4- Qu’est-que c’est le CFD ?

Le mot CFD (Computational Fluid Dynamics) dont la traduction en Frangais donnerait
(Mécanique des Fluides Numérique) (MFN).
Cet outil devient de plus en plus intéressant surtout apreés I’évolution rapide dans le domaine
informatique en termes de vitesse des processeurs et d’espace mémoire disponible.
Ce qui rend la conception assistée par ordinateur et la simulation numérique des phénomenes
physiques plus économiques et plus rapides que les méthodes analytiques et expérimentales.
Il permet la résolution numérique des équations qui gouvernent les écoulements des fluides en
utilisant différentes approximations. Comme il prédit ce qui se produira qualitativement et
quantitativement pour plusieurs problémes d’écoulements de fluides internes ou externes, et
qui peuvent tre aussi complexes que:
e les écoulements avec ou sans mouvement relatif (écoulement autour d’une aile, hélice
d’avion ou autour d’un rotor d’hélicoptére).
e les écoulements avec ou sans transfert de chaleur.
¢ les écoulements avec ou sans changement de phase (fusion, congélation, évaporation,
etc).
e les écoulements multi-espéces avec ou sans réaction chimique (dispersion de

polluants, combustion, etc.).
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11.5- La nécessité de la CFD :
I.’application des lois fondamentales de 1a mécanique des milieux continus permet

d’aboutir aux équations de conservation Qui sont :

.

» L’équation de la conservation de masse :

C)ﬂ —
at (H-1)
» L’équation de conservation de la quantité¢ de mouvement :

IV S
‘ (11-2)

» 1’équation de conservation d'énergie :

3 & oh
C(oBV+ S (u(oBE+ P ==
a,(p )+ai(ul (0E + P)) ™ -

Ainsi que les conditions initiale et aux limites.

Il est tres difficile pour résoudre ces équations analytiques pour la plupart des problemes
d’ingénierie.

Pour faire a ce probléme, I’outil numérique devient trés indispensable pour obtenir une

solution approchée de probléme. Cest le role de cette nouvelle discipline (CFD).

11-6- Présentation de SOLIDWORKS :

Créé en 1993 par I'éditeur américain éponyme, SOLIDWORKS a ét¢ acheté le 24 juin 1997
par la société Dassault Systémes. Parmi les plus grandes entreprises utilisant SOLIDWORKS,
on peut citer Michelin, Patek Philippe, Mega Bloks, Axiome, ME2C, SACMO, le Boulch

Robert Renaud.
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SOLIDWORKS est un modeleur 3D utilisant la conception paramétrique.
Il génére 3 types de fichiers relatifs a trois concepts de base : la piece, 'assemblage et la mise
en plan. Ces fichiers sont en relation. Toute modification a quelque niveau que ce soit est

répercutée vers tous les fichiers concernés.

Un dossier complet contenant l'ensemble des relatifs a un méme systéme constitue une

maquette numérique. De nombreux logiciels viennent compléter 1'éditeur SOLIDWORKS.

Des utilitaires orientés meétiers (tolerie, bois, BTP...), mais aussi des applications de
simulation mécanique ou d'image de synthése travaillent a partir des éléments de la maquette

virtuelle.

I1-6-1 Les piéces ( % ).

La piéce est l'objet 3D monobloc. La modélisation d'une telle entité dépendra de la culture de
I'utilisateur. Comme de nombreux logiciels conviviaux,

SOLIDWORKS permet d'aboutir & un méme résultat apparent par des voies souvent
différentes. C'est lors de la retouche de ces fichiers ou de leur exploitation qu'on appréciera la

bonne méthode.

Une piéce est la réunion d'un ensemble de fonctions volumiques avec des relations
d'antériorité, des géométriques, des relations booléennes (ajout retrait)... Cette organisation est
rappelée sur l'arbre de construction. Chaque ligne est associée a une fonction qu'on peut

renommer a sa guise.
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Figure II-1 : Interface de SOLIDWORKS

Parmi les fonctions génératrices on trouve:

L’extrusion : déplacement d'une section droite dans une direction perpendiculaire a la
section. La section est définie dans une esquisse (qui apparait alors dans l'arbre de création
comme élément générateur de la fonction).

Cette esquisse contient l'ensemble des spécifications géométriques (cotation) nécessaires a la
compléte définition de la section. Cet ensemble de cotes auquel il faut ajouter la (ou les)
longueur d'extrusion constitue I'ensemble des paramétres de la fonction; il est possible de les

modifier une fois la fonction validée.

La révolution : déplacement d'une section droite autour d'un axe, ou extrusion suivant un

cercle ou un arc de cercle.

D'autres fonctions, plutdt orientées métier integrent des notions qu'il serait fastidieux de

modéliser :
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Congés : Congé/Arrondi crée une face interne ou externe arrondie sur la piece.
Vous pouvez ajouter des congés a toutes les arétes d'une face, d'un ensemble de faces

s¢lectionnées, a des arétes sélectionnées ou a des boucles d'arétes.

Coque : ’outil Coque creuse une piece, laisse les faces que vous s€lectionnez ouvertes et crée
des fonctions parois minces sur les faces restantes. Si vous ne sélectionnez aucune face sur le
modéle, vous pouvez transformer une piéce volumique en coque, en créant un modeéle creux,
fermé. Vous avez aussi la possibilité de créer une coque en utilisant différente €paisseurs.

Des fonctions d'ordre logiciel comme :

La répétition linéaire : La Répétition linéaire apparait lorsque vous répétez une ou plusieurs

fonctions sur une ou deux trajectoires lincatres.

La répétition circulaire : La Répétition circulaire apparait lorsque vous créez une répétition

d'une ou de plusieurs fonctions autour d'un axe.

Les derniéres versions autorisent la réalisation de piéces momentanément disjointes, ce qui
permet de concevoir un objet fonctionnellement, c¢’est-a-dire en définissant d'abord les
éléments fonctionnels, puis en joignant les différentes parties par de la matiere (nervures,

carter...}.

L'édition de familles de piéces est possible en associant & SolidWorks, le tableur

Microsoft Excel: Un tableau devient ainsi éditeur des références (lignes) donnant la valeur des
paramétres variables des fonctions (colonnes) :

- valeur de certaines cotes.

- valeur de certaines propriétés (nombre d'occurrence...).

- état de suppression d'une fonction.

Ainsi, il est possible d'obtenir & partir d'un seul fichier de type piéce, 'ensemble des modéles
de vis d'assemblage (toutes forme de téte ou dimensions), ou encore toutes les combinaisons

de bnques LEGO (1x1, 1x2 etc.).
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Avec tous ces outils, la méthode de conception d'une piéce tres proche du métier du
concepteur qui ne soucis plus de savoir ou placer les traits du dessin mais les formes de la
piéce. Les possibilités d'éditions sont complétées par un ensemble d'outils de mesures
géométriques. Ainsi il est possible de connaitre le volume de la piéce, son poids, la position

de centre de masse, sa matrice d'inertie, la surface...

I1-6-2 Les assemblages ( E’
Les assemblages sont obtenus par la juxtaposition de piéces. La mise en position de piéces est
définie par un ensemble de contraintes d'assemblage associant, deux entités respectives par

une relation géométrique

Dans une certaine mesure, ces associations de contraintes s'apparentent aux liaisons
mécaniques entre les piéces. Le mécanisme monté, s'il posséde encore des mobilités, peut étre
manipulé virtuellement. On peut alors aisément procéder a des réglages a l'aide des différents

outils disponibles (déplacement composants, détection de collision, mesure des jeux, etc.)

Comme pour les piéces, la gestion de l'ensemble est portée par un arbre de création qui donne
accés a l'arbre de création de chaque piéce. Il est d'ailleurs possible d'assembler des
assemblages, donc de former des sous-groupes de pieces.

Cette opération étant préalable ou en cours d'édition.

L'intérét de cet outil, c'est qu'il rend possible la création d'une pi¢ce dans l'assemblage, c’est
qu'il propose la méme méthode au concepteur que celle qu'il appliquait sur la table a dessin :
tout concevoir en méme temps. En effet, a part sur les petits ensembles simples (ou déja
définis), il n'est pas raisonnable de concevoir chaque piece dans son coin pour corriger
ensuite, lors de l'assemblage, les problémes éventuels d'interférence, ou de coincidence. La
conception intégrée lie automatiquement les géométries des piéces entre elles, si bien qu'une
modification sur une, est automatiquement répercutée sur les autres. Alors I'édition de piece

est la conséquence de I'édition de I'ensemble.
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[ ]
= m ):

I1-6-3 Les mises en plan (
Les mises en plan concernent a la fois les pieces (dessin de définition) ou les assemblages
(dessin d'ensemble). Pour aboutir & un plan fini d'une piéce on peut estimer mettre 2 fois
moins de temps qu'avec un outil DAO (temps de conception et exécution du dessin). En effet,
en DAO, chaque trait est indépendant, et c'est au dessinateur de savoir quelles entités
graphiques sont concernées par une modification. Le logiciel 3D ne fait qu'une projection de

l'objet.

Les modifications éventuelles sont opérées sur l'objet représenté, et ne concernent pas

directement le plan.

Vues : La projection sur plan du modeéle ne pose aucun probléme. Aujourd'hui il est tres facile
d'obtenir un plan, forcément juste (avec un logiciel de DAO il est possible d'éditer un plan
faux!). Les vues en coupes, les vues partielles, perspectives, sont exécutées d'un simple clic.

Les seuls problémes encore rencontrés concernent la représentation des filetages et taraudages

dans les assemblages.

De plus, chaque vue peut étre exécutée avec un habillage différent, filaire, conventionnel ou

ombré rendant encore plus accessible la lecture de plans aux non initiés.

Cotation : La cotation regroupe l'ensemble des spécifications géométriques définissant la
piéce. Bien siir, les paramétres déclarés des esquisses en font partie. Ils peuvent étre
automatiquement intégres, de maniere équilibrée, a la mise en plan. A ce niveau il est encore
possible de modifier la piece en changeant la valeur des cotes. L'indépendance de ces
paramétres, se rapproche du principe dit d'indépendance (cotation GPS). Cependant, la mise
en forme définitive de la cotation demande encore un peu de travail (avec un éditeur DAO ou

sur le calque aussi!).
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I1-6-4 Fond de plan :
SOLIDWORKS par défaut propose ses propres fonds de plan. Mais il est possible de les faire

soi-méme ; Il existe deux types de fond de plan :

- Le fond de plan statique, ou il faut remplir a la main chacun des champs.
- Le fond de plan dynamique, ou il se remplit automatiquement suivant les parametres mis
dans 'assemblage ou dans la piece.

Des modéles sont proposés (équivalent du .dot de WORD).

II-6-5 Nomenclature :
Le fichier assemblage contient chacune des piéces qui composent l'assemblage, on peut donc

sortir de fagon automatique la nomenclature appartenant & la maquette 3D.

I1-6-6 Les extensions des fichiers :

La simple ouverture d'un fichier dans une version ultérieure le rend inutilisable pour toutes
versions antéricures.

Vu leur trés faible interopérabilité et le fait que leur contenu soit sauveé sans que l'on utilise la
commande de sauvegarde, ces fichiers SOLIDWORKS ne doivent pas étre considérés comme
des sauvegardes a long terme d'un contenu, mais comme une simple extension de la mémoire
physique ayant la propriété de rémanence.

Chaque type de fichier posséde une extension qui lui est propre. On retrouve :

.sldprt, pour les fichiers piece.

.sldasm, pour les fichiers assemblage.
slddrw, pour les fichiers plans.

slddrt, pour les fichiers de fond de plan.

Certains formats proposés par le logiciel permettent d'envisager une sauvegarde a long terme.
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I1-7-Le maillage :

Un maillage est un ensemble des nceuds qui peuvent étre liés entre eux. En général on utilise

les systémes de coordonnées cartésiennes pour décrire les liaisons entre les nceuds.

La technologie dICEM CFD développe des outils de génération de maille pour tous les
secteurs d'analyse qui exigent un domaine informatique. Principalement concentré sur la

dynamique des fluides informatique (CFD) engrené la génération, nos outils peuvent

également étre utilisés pour I'analyse par éléments finis (FEA).

<+ ICEM CFD est un excellent outil de génération de maillage, pour une région d'analyse

qui nécessite un domaine de calcul.

Description des outils

» IICEM CFD mesh generation tools (outils de génération de maillage) peut générer les

Types d’éléments suivants:

& 9
® .
Noeud bar Triangle
(% &9
$ o ) R
| o %
e @ P
¢ ¢ ¢
Tétraédrique hexaédres prisme

A

pyramide

Figure I1-2 : type des ¢léments de maillage

I1-7 -1 Choix Du Type De Maillage :
1. Maillage structuré (quadra/hexa) :

11 est beaucoup plus facile de le générer en utilisant une géométrie a mono bloc ou multi

bloc.
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Figure I1-3 : Géométrie mono-bloc Figure II-4 : Géométrie Multi-bloc

Il présente les avantages suivants :

- Economique en nombre d’éléments, présente un nombre inférieur de maille par rapport a un
maillage non structuré équivalent.

- Réduit les risques d’erreurs numériques car I’écoulement est aligné avec le maillage.

Ses inconvénients :

- Difficile a le générer dans le cas d’une géométrie complexe.

- Difficile d’obtenir une bonne qualité de maillage pour certaines géométries complexes.

2 .Maillage non structuré
Les éléments de ce type de maillage sont générés arbitrairement sans aucune contrainte quant

a leur disposition.

Figure II-5 : Maillage non structuré
Ses avantages :
- Peut étre généré sur une géométrie complexe tout en gardant une bonne qualit¢ des

éléments.

- Les algorithmes de génération de ce type de maillage (tri/tétra) sont trés automatisés.
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I1-7 -4Distorsion :

Une bonne qualité de maillage est synonyme d’absence de grandes distorsions d’éléments
(Bon skewness).

Le facteur de distorsion Fd (skewness) se calcule de deux fagons différentes :
1° Calcul basé sur le volume équilatéral :

Taille dlementoptimal - Taille Glementg (ndri

d —

laille dlementoptimal

Flement optmmal {equil ateral )

Figure I1-6 : [a distorsion

Applicable uniquement pour les éléments triangulaires ou tétraédriques.

2° Calcul basé sur la déviation angulaire :

Omax —90 90—0
i = max = —, gu"”‘ ]

r

¢

Figure II-7 : déviation angulaire

Applicable pour tout type d’élément
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Notons que les grandes valeurs du facteur de distorsion induisent des erreurs de calcul et
ralentissent considérablement le processus de convergence.

Quelques distorsions peuvent étre tolérées si elles sont situées dans des régions 4 faible
gradient.

Ce tableau illustre la variation de la qualité des éléments de maillage en fonction de la valeur

du coefficient de distorsion Fd :

Fa 0-0.25 0.25-0.50 | 0.50-0.80 | 0.80-0.95 ] 0.95-0.99 | 0.99-1.00
Qualité excellent | bon acceptable | pauvre Trés mauvais
pauvre

Tableau II-1 : variation de la qualité des éléments de maillage

La valeur maximale du skewness tolérée pour un maillage volumique doit étre inférieure a
0.90. La valeur maximale du skewness tolérée pour un maillage surfacique structuré ou non,
hexaédrique ou tétraé¢drique doit étre inférieure a 0.75.
[1-7-SNombre total d’éléments :
Un nombre important d’éléments de maillage permet sans doute d’améliorer la précision des
calculs, mais pénalise les ressources informatiques en terme de mémoire et alourdit le
systéme. Par voix de conséquence, un compromis entre précision et temps de calcul s’impose.
Des techniques existent pour économiser un certain nombre d’¢léments
e Utilisation des maillages non uniformes, en concentrant la bonne qualité du maillage
uniquement dans les zones ot ¢’est nécessaire.
¢ Utilisation de la fonction adaptation de maillage pour raffiner uniquement sur des
zones bien précises.

e Utilisation des éléments de maillage hexaédriques dans les zones adéquates.

11-7 -6 Indépendance De La Solution Du Maillage :
Dans une modélisation CFD, la solution doit étre indépendante de la densité du maillage pour

étre sfir du réalisme de la solution que donne le solveur apres convergence.

La figure suivante montre 1'indépendance de la solution du maillage :
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solution exacte Résultat indépendants
v, de maillage
e e—
valeur de w X 4“ X X
la solution X
X
| g

Densité de maillage

Figure I1-8 : indépendance de la solution du maillage

Le raffinement du maillage peut se faire aussi sous Fluent et ce en utilisant la fonction «

ADAPT », cette fonction adapte la grille de maillage a I’écoulement en intervenant

particuliérement sur :

1- Les zones a fort gradient

2- Les zones définissant les fronti¢res des volumes fluides

3- A I’intérieur de certaines zones

Le but du raffinement du maillage sous un code mailleur (ICEM CFD), et de I’adaptation de

la grille a la solution sous le solveur (Fluent), est d’obtenir une solution indépendante de la

résolution et de la qualité du maillage, cela revient a dire que les parametres de la solution

deviennent insensibles au bout d’un certain nombre d’éléments.

11-7-7 Conditions Aux Limites Et Définition De Domaines :

Le mailleur ICEM CFD peut générer des maillages que beaucoup de solveurs peuvent

utiliser, ainsi nous devons spécifier le logiciel solveur avec lequel on veut traiter le fichier

maillage. Comme conditions aux limites, on peut imposer un debit massique a I’entrée de la

machine, en utilisant la condition Mass flow Inlet ou une Velocity inlet. La pression a la sortie

en utilisant la condition Pressure Outlet.

Ensuite, on procéde a la définition des domaines de calcul.
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II-8 présentation d’ICEM CFD:

L’ICEM CFD est un logiciel de maillage extrémement utilisé qui permet de générer
des maillages structurés ou non structurés en 2D et en 3D avec plusieurs types d’éléments tel

que des hexaedres ou des tétraedres.

Le succes de ce logiciel provient sans doute de ce q u’ i | ait ét€ congu pour ouvrir
un grand contrdle sur la génération de maillage et q u * i | permette d’exporter son maillage
vers un grand nombre de solveurs différents. I I est utilisé par un grand nombre de sociétés

aéronautiques.

11 peut lire des géométries venant des logiciels de CAO : AUTOCAD,
SOLIDWORKS, CATIA, CADDSS, ICEM SURF, PRO E, IDEAS, SOLIDEDGE, etc., ou
générer lui-méme ses géométries. ICEM sauvegarde les maillages soit aux formats des codes
classiques de mécanique des fluides comme FLUENT et de mécanique du solide (par exemple

MSC -PATRAN /NASTRAN).

Par rapport 2 la concurrence, 'ICEM-CFD est un générateur maillage trés puissant
en termes de génération de géométries complexes et d’optimisation de maillage. La contre
partie de cette puissance vient de la complexité de Ioutil (il existe de multiples options) et
d’une convivialité perfectible.

En résumé, 'ICEM est pour la mécanique des fluides un générateur maillage parmi les plus
performants mais il nécessite un investissement en temps conséquent.

La figure suivante montre ’interface JCEM CFD :
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CEM CFD 4.2 (MED)
& File © Geomeoly

™ Meshing T Edit mesh  Output

Description des outils

Moy | Ot

Open — New

_:F Save _Jl Save as ""I Close

Quit

om | st

Delete —

Import geo  —

oot —| Jun_ | ]

bah EdRor || Options  —

Utites  —i| Seipting | _Annotations | tmport mesh —i| DDNpat —i| Undo | Redo|

Fig. IL9 L’interface de PICEM CFD

I1.8.1 Principe de fonctionnement :

Mais généralement I’ ICEM-CFD est divisé en 3 parties :
o le modeleur : DDN
o I’interface : DDN => Tetin

. le mailleur : Tetin =>Hexa, Tetra,...

11.8.1.1 Le modeleur DDN :

DDN permet de définir la géométrie (points, lignes, surfaces). Son utilisation est semblable a
celle d’un logiciel de CAO. Deux versions de DDN sont disponibles: DDN et

DDN (ICEM). La premiére est en fait une version simplifi¢e de la deuxiéme, mais présente

cependant suffisamment d’options de CAO pour que la plupart des géométries puissent étre

générées.

Les unités de base dans DDN sont les inchs ou les millimétres. Le choix des unités n’est

pas fondamental en ce sens que toutes les dimensions seront par défaut converties en meétres

dans FLUENT/IINS. Comme FLUENT/UNS offre aussi la possibilit¢ de faire une mise a

I’échelle du maillage (grid scaling), on peut par exemple décider de prendre la longueur de

référence du probléme comme longueur unité pour la construction de la géométrie. Cette
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approche permet également de travailler avec des dimensions qui correspondent aux

tolérances graphiques définies par défaut dans DDN quelles que soient les unités utilisées.

Cette partie du logiciel n’a pas été utilisée car on a préféré utiliser SOLIDWORKS plus

convivial et mieux adapté.

Fig. 11.10 le modeleur DDN

11.8.1.2 Pinterface : DDN => Tetin :

DDN => Tetin permet de définir des « familles » de lignes ou de surfaces qui

correspondront aux conditions aux limites. A ces « familles » sont associées les différents

¢léments de la géométrie (points courbes, surfaces, ...). DDN => Tetin permet de génerer un

fichier « *.tin » utilisable directement par les différents mailleur. Cet utilitaire sert donc

d’interface entre CAO et maillage.

L’interface d’ICEM CFD contient les fonctionnalités suivantes :

A. File : gestion des projets en entrée-sortie des fichiers (import, export)
¢ Fie * Geomeiy * Meshing € Edmesh £ Outpu _Help | Do)
Opon -IJ Now —l} Save -.4] Save ;s _.nl Clase _.nl Quit j iu_lih:J
Delele -il Impost peo —lI Export geo —‘I Hcylﬁill
Optiont | Utiiios _.I Scapting | Annotations _I Inport meth _:] DON part _.J Undo | Hedo|

Fig. I1.11 La barre d’outils « File » de 'ICEM
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B. Géometry : Création/réparation, I'outil de créer et ajouter une géométrie aussi bien

que pour réparer les mauvaises pieces.

T Fie & Goometry " Meshing € Output Holp | Oriont
DONtos |  Boundary conds = Repan Meshpwams | Ezo0 Viow | Shel|

(A S | ]

y | commove | uno| Rew|

Carve " Pant

Fig. 1112 La barre d’outils « Geometry » de 'ICEM

C. Meshing : génération maillage.

' Fie T Beomely & Meshing " Edit mech T Ouipad “"'I_Eﬂ
Hexa ﬂ Tetia “I Prim 4] Sulace Mesh .-J AutoHex J Ejﬁl

Mok od/Pademm | P-Cube -| L ._.,.J_..!._I
Globalsotwp  —| oo | _Undo | Rode

Fig. 11.13 La barre d’outils « Meshing » de 'ICEM

D. Edit Mesh : préparation maillage et lissage.

™ € Goomehy © Meshing @ Editmesh © Oulput
I J | | 5
=) - 4 = =
= = = = =

Fig. 1114 La barre d’outils « Edit Mesh » de I'ICEM

E. Output Interfaces : créer des dossiers d'entrée pour différents solveurs.

 Fle " Geomebry  Meshing " Edl mesh # Dutput .ﬂ""'_"‘.l‘
Soscteaver | Bowduyoonds | ool | esw | e | viw | o
R s N e e =5

Fig. I1.15 La barre d’outils « Output Interfaces » de IICEM
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F. Display Menu : clest toujours présent dans ICEM, vous permet de sélectionner
rapidement des familles pour des buts d'affichage et d'opérations. Les familles dans ICEM
peuvent également tenir plus d'un type d'entité, c'est-a-dire on peut afficher n’importe quelle

entité (points, courbes, surfaces, points matériels) par exemple la (Fig. IIL9) montre le type

courbe qui s’affichera dans I’interface a partir des familles sélectionnées.

AR | Nnna! E&IT

F Points Opts] |
I F Cwrves Opts] I
i F Swfaces Opts]
=4
r
-

Maoterials Dpts]
Density Opts]
Loop  Opts| |

Fig I1.16 La barre d’outils « Display Menu » de PFICEM

G. MED Message Menu : Elle est situé dans la partie gauche inférieure du l'interface. Le but
cette fenétre est de montrer une notation des commandes exécutées et des messages affichés

par I’ICEM pendant la session de modélisation ou maillage courante.

ICEM CFD - MED messages

27 curves

76 prescribed points
I material points

20 families

Fig. I1.17 La barre d’outils « MED Message Menu » de 'ICEM
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11.8.1.3 Le maillage :

1. Qu'est ce qu'un maillage avec ICEM-CFD?
Un maillage est un ensemble des nceuds qui peuvent étre liés entre eux. En geénéral on

utilise les systémes de coordonnées cartésiennes pour décrire les liaisons entre les nceuds

La technologie d'ICEM CFD développe des outils de génération de maille pour tous les
secteurs d'analyse qui exigent un domaine informatique. Principalement concentré sur la
dynamique des fluides informatique (CFD) engrené la génération, nos outils peuvent

également étre utilisés pour F'analyse par éléments finis (FEA).

I1.9 présentation de FLUENT :

11.9.1 Définition :

FLUENT. Inc est une filiale complétement possédée d'ANSYS.Inc un des
programmateurs de logiciel principaux mondiaux de simulation de la technologie. Fluent.Inc a
été fondé dans 1988 comme avantage supplémentaire de Hannovre, nouveau — le Hampshire
Creare, Inc. basé, une société de recherche et développement. Son produit principal était le
logiciel informatique de dynamique des fluides (CFD) appele FLUENT. Le
16 février 2006, ANSYS a acquis fluent {1] et a incorporé la technologie de CFD 2 sa ligne

des produits de simulation de technologie de multiphysics.
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“ FLUENT [3d, pbns, lam]
File Grid Define Solve Adapt Surface Display Plot Report Parallel Help

Welcome to Fluent 6.3.26

Copyright 2086 Fluent Inc.
A1l Rights Reserved

Loading "C:\Fluent. Inc\Fluent6 .3.26\1ib\F1_s1119 .dmp™
Done.

> |

S ————— B e p—

Fig. 11.18 L’interface du FLUENT

11.9.2 Domaines d’application du FLUENT :

FLUENT est un logiciel d'usage universel de CFD basé sur la méthode des volumes
finis. La technologie FLUENT offre une grande sélection de modeles physiques qui peuvent

étre appliqués a une grande sélection d'industries :

* Maillage mobile et dynamique :
['utilisateur a simplement installé le maillage initial et prescrit le mouvement, alors que le
logiciel FLUENT change automatiquement la maille pour suivre le mouvement prescrit. C'est

utile pour modeler des états d'écoulement dans et autour des objets mobiles.

*Turbulence :
Un grand nombre modéles de turbulence sont employes pour rapprocher les effets de la

turbulence dans une grande sélection de régimes d'écoulement.

* Acoustique :
Le modeéle d'acoustique laisse des utilisateurs exécuter des calculs de bruit « en marche ».

50




CHAPITRE 11 Description des outils

* Réaction des écoulements :
La technologie FLUENTE a la capacité de modeler la combustion aussi bien que la chimie

finie de taux et la modélisation précise de la chimie extérieure.

* Transfert de chaleur, changement de phase, et rayonnement :
Le logiciel FLUENT contient beaucoup d'options pour modeler la convection, la conduction,

et le rayonnement.

* Multi-phase :
11 est possible de modeler plusieurs différents fluides dans un domaine simple avec FLUENT.

* Post-traitement :
Les utilisateurs peuvent post-traiter leurs données dans le logiciel FLUENT, créating - among

other things- contours, des pathlines, et des vecteurs pour montrer les données.

11.9.3 Les procédures de simulation :
% Paramétres de la solution.
s Choisir le solveur.
» Schéma de discrétisation.
% Initialisation.
% Convergence.
»  Suivi de la Convergence.
»  Stabilité.
-Régler la Under-relaxation.
-Fixer le Courant number.
s Accélérer la Convergence.
< Précision.
* Indépendance de maillage.
= Adaptation.
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Set the solution parametets

Initialize the sohition

v

Enable the solution momitors of interest

L

Calculate a solution
e Modify solution

parameters or grid

v [y
Check for convesgence \/_I\

Yes ) \ No )

N
\h/\ Check for accuracy
4 NGo—
\_)\‘(,'——\)
Stop/.

Fig. IL.19 L’organigramme de la procédure de simulation

11.9.4 Choisir un solveur:

Les choix sont; Coupled-Implicit, Coupled-Explicit, ou Segregated (Implicite)

Les Coupled solvers sont recommandés si une forte inter-dépendance existe entre la densité,
I’énergie, les moments, et/ou les especes, par exemple un écoulement compressible a haute
vitesse ou les écoulements réactifs.
En général, le solveur Coupled-Implicit est recommandé par rapport au solveur coupled-
explicit.

o Temps nécessaire: Le solveur implicite est 2 fois plus rapide (en gros).

e Mémoire nécessaire: Le solveur implicite nécessite deux fois plus de mémoire que les

solveurs coupled-explicit ou segregated-implicit!
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Le solveur Coupled-Explicit doit étre utilis¢ uniquement pour les écoulements
instationnaires quand le temps caractéristique du probléme est du méme ordre que les
phénomeénes acoustiques, par exemple suivi d’onde de choc

Le solveur Segregated (implicit) est préférable dans tous les autres cas.

e Nécessite moins de mémoire que le solveur coupled-implicit

» L’approche Segregated offre de la flexibilité dans le traitement de la solution.
11.9.5 Discrétisation (Méthodes d’interpolation):

FLUENT propose de nombreux schéma d’interpolation:

e First-Order Upwind Scheme : Facile 4 converger mais seulement au premier ordre.

e Power Law Scheme : Plus précis que le premier ordre quand Recell< 5 (type
d’écoulement Bas Reynolds).

¢ Second-Order Upwind Scheme : Utilise des plus grands ‘stencil’ pour une précision
au 2éme ordre, essentiel avec tri/tet maillage ou quand I’écoulement n’est pas aligné
avec le maillage.

e Quadratic Upwind Interpolation (QUICK) : Appliquer avec maillage quad/hex et
hybrides (pas aux tri), utile pour les écouelements rotating/swirling, précis a |’ordre 3

sur un maillage régulier.

11.9.6 La convergence :

1. Résidus :

L’équation de transport de f se présente simplement:

”p¢p | Zunh b = hp
= (11-4)

Les coefficients dp, anb dépendent de la solution.

Les coefficients sont mis & jour a chaque itération.

Au début de chaque itération, 1’égalité est fausse, Le décalage est appelé le résiduel, Ry, avec:

RP — apgbp + z(.'",, » —hp
nh (H—S)
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Ry doit devenir négligeable au fur et 4 mesure des itérations, Les résidus que vous suivez sont

sommeés sur toutes les cellules:

R:Z|RP|

celly (11'6)

Par défaut, ils sont dimensionnés, vous pouvez aussi normaliser les résultats.
2. Convergence:

A la convergence:

e Toutes les équations de conservation discrétisées (momentum, energy, etc.) se
conforment dans chaque cellule 4 une tolérance spécifiée.
¢ La solution ne change plus avec le temps.
e Respect de la conservation de la masse, de I’énergie et des especes.
Suivre la convergence avec les résidus:
- En général, une décroissance d’un ordre 3 en magnitude des résidus indique une
convergence au moins qualitative.
- Les caractéristiques principales de I’écoulement sont établies.
- Le résidu de I’énergie doit atteindre 10-6 pour un solveur segregated
- Les résidus des espéces doivent atteindre 10-5 afin d”obtenir la conservation.
Suivre la convergence quantitativement:
» Suivre d’autres variables.

» S assurer de la conservation de certaines quantites.

11.9.7 Equations D'Euler :

Pour des écoulements non visqueux, on résout les équations d'Euler : L'équation de

conservation de masse, les équations de conservation de quantit¢ de mouvement et d’énergie.
« L'équation pour la conservation de la masse :

dp a .
ot © o%, (pui) =0 (11-7)

54




CHAPITRE 11

g 2w + (V) + = (pw) = 0

e La conservation de quantité de mouvement :

(p ) + (pu u,) 2,

(3}(,

» La conservation de I'énergie est :

—(pE) + —(u (PE+P)) =
h=C,T

E=CT

Description des outils

(11-8)

(11-9)

() h
(11-10)

FLUENT résout les équations intégrales pour la conservation de masse, de quantité de

une technique basée sur les volumes finis.

mouvement, pour I'énergie et d'autres grandeurs scalaires telles que la turbulence, en utilisant
po gr q
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I11 Construction De La Géométrie

La construction de la géométrie était faite par un logiciel de la CAO « SOLIDWORKS »
qu’est bien détaillé dans le chapitre 11, L annulation des parties structures internes de I'aile est

obligatoire car elles augmentent le nombre de cellules dans le maillage.

La simulation sur FLUENT de 1’écoulement utilisent uniquement les surfaces extérieures

de I’aile, les longerons et les nervures ainsi que les lisses sont enlevees.

IIL.1 La construction du model a I’aide du SOLID WORKS :
Afin de réaliser I’aile en trois dimensions nous avons suivis les étapes suivantes

Importation des coordonnées du profil

On saisit les cordonnées des points établissant le profile de 1’aile dans un fichier *document

text* et qui sont les suivants :

La partie principal de V’aile :

I® Nouveau Document texte.txt - Bloc-notes

Fichier Edtion Format Affichage ?
| 0.94360 0.01455 0
0.92878 0.01830 0
0.92051 0.02008 0
0.91047 0.02241 0
0.89870 0.02512 0
0.88524 0.02819 0
0.87015 0.03162 0
0.85349 0.03536 0
0.83532 0.03941 0
0.81572 0.04368 0
0.79476 0.04814 0
0.77253 0.05273 0
0.74911 0.05735 0
0.72459 0.06191 0
0.69908 0.06628 0
0.67267 0.07038 0
0.64547 0.07410 0
0.61758 0.07737 0
0.58912 0.08015 0
0.56019 0.08248 0
0.53092 0.08438 0
0.50141 0.08590 0
0.47178 0.08704 0
0.44216 0.08781 0
0.41265 0.08826 0

U
(<3}




Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

Partie 1
IV-2 Cas stationnaire :

Dans ce cas en vas lancer le calcule avec angle d’attaque a=0.

» Cas stationnaire avec écoulement non visqueux :

Dans les conditions d’un gaz idéal et avec un nombre de mach égal a ;
M= 0.185, on a les résultats suivants

terations

Fig. IV-2 le résiduel en fonction de nombre d’itération
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0.38337 0,08838 ¢
(.35444 0.08818B 0O
0.32598 0.08768 O
Q.29809 (.(QB6R7 ©
0.27098 0.08577 0
0.24448 0.08440 0
0.21857 0.08276 0
0.19445 0,.08087 0
0.17103 0.Q7874 0
0.14880 0.07638 0
0.12784 0.07381 ©
0.11786 0.07245 0
0.10824 0.07103 0Q
0.09897 0.06958 0
0. 09007 0.06807 C
0.08155 0.G6650 C
0.07341 0.06488 0
0.06567 0.06317 G
0.05832 0.06137 0
0.05139 G.055843 ¢
0.04487 0.05731 O
0.03877 0.05506 Q
0.03309 0.05268 O
0.02786 0.05005 0
0.02305 0.04717 O
0.01870 0.04373 0O
0.01479 0.03978 ¢
0.01133 0.03544 0
0.00832 0.03076 0
0.00577 0.02582 ¢
0.00368 0.02064 0
0.00206 0.01516 O
0. 00089 0,00959 0O
0.00019 0.00422 0O
-0.00004 -0.0008 0
0.00019 -0.00552 0
0,00Q08% -0.008562 Q
0.00206 -0.01417 O
0.00368 -0.01804 ©
0.00577 -0.02173 O
0.00832 -0.02521 O
0.01133 -0.02851 Q
0.01479 -0.03158 0
0.01870 -0.03445 0
0.02305 -0.Q3717 ©
C.02786 -0.03972 O
0.03310 -0.04215 ©
0.03877 -0.04443 0
0. 04487 -0.04661 40
0.05139 -0.04873 0O
0.05832 -0.05073 0
0.06567 -0.05263 0
0.07341 -0.05446 0
0.08155 -0.05622 0
0.09007 ~0.0579% 0
0.0089%7 -0.05954 0
0.10824 -0.0610% 0
0.11786 -0.06253 0
0.12784 -0.06402 0
0.14880 -0.06672 0
0.17103 -0.06917 O
0.19445 ~0,07132 0
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le flap :

|1.

CODOOOORKRRREREREERERERERERERRR R

=lelslslslalolelololalalelalels]

CODoODDODODOOODO 0D

. 21897
. 24448
. 27089
. 29809
.32598
. 35444
.38337
41265
.44216
47178
.50141
. 53092
. 56019
. 58912
.61758
.64547

. 67267
. 69908
. 72459
. 74911
. 77253
. 79476
. 81572
. 83532
. 85349
. 87015
. 88524
. 89870
.91047
. 94360

205092

.178790
.167564
.154588
.140013
.124077
.106992
. 0980093
. 088996
. 079729
. 070330
. 060832
. 051260
. 041673
. 032094
. 022570
. 013137
. 003821
. 994643
. 985653
. 976874
. 968366
. 960148
. 952264
.944743

-0.
-0.
~{.
-0.
-0.
-0.
-0.
-0,
=0,
-0,
-0.
-0.
-0.
-0.
-0.
-0.

. 00585
. 01115
.01472
01702
.01818
.01843
. 01807
. 01455

07317
07470
07585
07666
07704
07701
07652
07550
07385
07144
06819
06417
05959
05459
04921
04355

.03750
. 03080
. 02362
. 01597
. 00824
. 00080

CO0OOOo0O00

102133
085249
078726
071662
064282
056694
049135
045428
041798
038286
034929
031728
028701
025861
023205
0207469
018508
016532
014820
013410
012265
011407
010799
010473
010407
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I® Nouveau Document texte (2).txt - Bloc-notes
Fichier Edition Format Affichage
-0.
-0.
-0.
-0.
-0.
-0.
-0.
-0,
-0.
-0.
-0.
-0.
-0.
-0.
-0.
-0.
-0.
-0.
-0,
-0.
-0.
-0,
-0.
-0.
-0.

?
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.937624 -0.010583
.930955 -0.010922
. 924783 -0.011390
. 919139 -0.011985
. 914029 -0.012722
-909442 -0.013659
. 905415 -0.014812
.901946 -0.016156
.899047 -0.017719
. 896720 -0.019522
.895000 -0.021474
.893925 -0.023517
.B893589 -0.025374
.893925 -0.027199
. 804976 -0.028901
.BO6887 -0.030054
. 850614 -0,030745
.903046 -0.031232
. 907107 -0.031741
.911738 -0.032320
. 916920 -0.032993
.922644 -0.033757
. 928889 -0.034582
. 035621 -0.035469
. 942821 -0.036418
.950452 -0.037440
. 958495 -0.038526
. 966901 -0.039670
. 975646 -0.040906
.9B4677 ~0.042203
.993974 -0.043586
. 003479 -0.045045
.013157 -0.046609
. 022976 -0.048257
.032883 -0.050011
. 042829 -0.051865
. 052791 -0.053820
. 062706 -0.055875
. 072539 -0,05B8038
. 082262 -0.060300
. 091824 -0,062652
.101185 -0.065091
.119166 -0.070188
.135943 -0,075465
.151267 -0.080787
.164948 -0.085915
.176820 -0.090662
.186673 -0.094993
,205092 -0.102133

SIS SR Sl Sl el el el el e sl pd sl el a sl alal ool =lolalfelolalsfalolal=Yalalalalalale)alaleleloey
slalalelaslalalaslslsliolalalalalslalslalelejajajolasjojajalajnjeiasjsjajalajelafajajefajlaiolayela)s)

A I’aide de Barre d’outil des fonctions on peu importer ces coordonnées dans SOLIDE WORKS

Comme le montre la figure suivante
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S W

i | 3 =ichie = jaley A TCN&g ug
st g e S A Y S OO S B

0.91mm 0.02mm

EF:Ww Document texte. txt 0 ::: a Nervure
Point x| ¥ z| & Congé Répétton B pepouile
1 0.94mm __ 0.01mm Omm inéaire
2 0.93mm  0.02mm Omm | e - - Wcogue
0.02mm Omm | Ligne de séparation

IEIEIEE] -

[

R1 Courbe composite

Envegistret sous
@@ q | Courbe projetée
bz

) Courbe passant par des points de référe

{8 | Heélice et spirale

!

e
&

Figure IT1-1

: importation des coordonnées du profil

Et aprés nous avons corrigé les erreurs avec SOLID WORKS.

En utilisant la fonction d’extrusion

@ on aura I’aile en 3D comme le présente la figure suivante :
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Figure I1I-2 : mode¢le final congus par SOLIDWORKS

La figure I1I-3 représente le profile en perspective avec ces trois vues standards.

—— PRSP

multielements **

Figure I1I-3 : perspective du carter avec stator
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II1-2 Les procédures de maillage par PICEM CFD 4.2

Dans cette étape on réalise le maillage du domaine de calcul et pour cela nous avons utilisé un
maillage volumique arbitraire et non orthogonal de forme de tétra¢dre . Nous pouvant choisir la

taille de chaque élément de maillage pour chaque surface du domaine de calcul.

1) L’importation de la géométrie : A I’aide de cette fonction on peut importer la géométrie a
partir des différents logiciels de modélisation sous différentes formats par exemple le format

IGES importé du SolidWorks

La figure suivante présente |’ importation du fichier IGES de I'aile :

File selection

Select an IGES file to read in.

[D:/multielements IGS
| Drive: D:| Files

Impost geo - | Ditectories MustaphaCDRom.¢ *

e || iges listing
AUTORUN.TXT |_multielements.1GS
Config.Msi tetin0.tin i
FOUND.000 test.dom
FOUND.DOD1 tetinmodid.tin

Nouveau dossier z modf
Recycled domain-tetin-0

System Volume Inf ;; flap-rot-6.tin :J
Sort by: C Name & Time
Show files: ¢ IGES (igs) & All files

_Accept | _Cancel |

IGES > Tetin @

Figure III-4 : L importation de la géométrie

2) Création des familles : le but de cette étape est de faciliter le travail et étre claire.

la figure (Fig. I11.19) montre la création des familles du surface
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Selectionner la

Syrface concernee

Select family ’: E'rx

Figure I1I-5 : Création des familles

Remarque : de méme maniére pour les courbes, les points et les points matériels

Dans le but de faciliter le maillage on introduit les familles suivantes :

Sur-intra : la surface intrados de I'aile.

Sur-extra : la surface extrados de I’aile.

Sur-extral’ : la surface extrados de flap.

Sur-intraF : la surface intrados de flap.
Curv-extra,curv-intra,curv-ba....: les courbes de I'aile.
farcuv : les courbes de domaine de calcul.

Sur-entree - 1a surface d’entrée de domaine de calcul.
Sur-sortie : la surface de sortie de domaine de calcul.

farfield - les surfaces de domaine de calcul sauf ’entrée et la sortie.

Live :point materiel...............

1777337
4
HH

e | i
¢
i

Figure III-6 : les familles
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3) Création des courbes, des points sur la géométrie:

la création des courbes et des points sur une partie de la géométrie entraine des erreurs,
I’ICEM peut nettoyer ces erreurs avec création des courbes et des points et quelque fois des
surfaces s’il le faut.
11 ya des fonctions communes entre les surfaces, courbes, points et point matériel qui sont :
Creat, delete, modify, params, change family, copy/move
On prend ’exemple pour les courbes appliquant la fonction par exemple CREAT qui contienne
des différents outils, par exemple :

e Extract from surface: création des courbes a partir des surfaces existantes.

On va sélectionner tout les surfaces concernées, puis cliquons avec la roulette de la sourie pour

valider I’outil et on va vérifier I’existence des courbes dans le Display Menu.

Avant de mailler le volume on introduit les modifications suivantes : On crée le domaine de calcul
qui est parallélépipéde qui a pour dimension une longueur de neuf fois la corde d’une hauteur six
fois la corde et d’un largueur de deux fois I’envergure.

Donc on obtient dans ICEMCFD la figure suivante

vernfication avaec
& Cwve —» Create —» —
Extract lrom suiface M Curves M

Les surfaces

Selechionsces

Figure III-7 : Création le domaine de calcul

4) Spécification d’un point matériel : Pour créer le maillage du domaine de calcule on crée un
point matériel ceci indique a 'ICEM quel volume vous voulez maillez, intérieur ou en dehors des

surfaces.
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Nommer le

Point marériel

La creation du poimt

Aateriel e5t termine

Les coordonnées

Du point materiel

Figure III-8 : Création des points matériels

Afin d’aboutir a un maillage meilleur on procéde de la fagon suivante :

Option thin cut : Cette option nous I’avons utilisé afin de résoudre les problémes de discontinuité et

de distorsion de maillage.

5) Définition les paramétres des éléments sur les familles (paramétre mesh):
Le control de la taille de maillage des familles sachant que ces derniéres dépendent de

plusieurs facteurs comme les dimensions de la géométrie et la qualité de maillage, pour cela on

utilise le tableau suivant :
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® .

» = See Hemphs Sare Man Deviation Wit

wamor [0

e oo 0

el o oxira [0e
o iR (0m 10

N v 8A ner o

aver I:i_-_r 10
anvexina [oes |
QvINTRA 087 E
v A nm
Lol 2 0o 10

FARCUNY 190
FARIELDF |10
POINTSE
SURINTRLE (100
SUREXTRA (087
SURNIRA 08
sum soRniE (1o
SUREXTRA [0 &7
SURT INTRA [0 &2

e e e e

1
e L

ogpogog

Figure I11-9 : Définition les paramétres de maillage

6) Enregistrer sous le fichier sous format TETIN (*.tin) :

Imhmhlﬁnm

flrdomain orf
Diectones R

>}

Sort by: © Name & Time
Show files:  Tetin [tin) & Al files
& Al geometry i

© Only visible goometry |

Accept | Camcel | _mkan |

Figure ITI-10 : L enregistrement de la géométrie sous format TETIN
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7) lancer maillage a partir de la fonctionnalité Meshing :

) TR - JRR FeySeipgy —

& Meshing e

' | cp Nie et lag g

From CAD/Swiace Mesh o asimath 11
wi X Remote ICEM _ACH € S empoipn/womid/d I v
Nomde Space / me badoolt  * Leas memcry
i T Fanber snnculion
F Aun cumer
Action R

¥ |
i

[ Automain sy 10pa holen betwesn &atenal posnds
™ Use black amd white

F fm =

| Voila le maillage

Figure ITI-11 : Lancement le maillage

8) sauvegarde le maillage sous format MESH (*.msh) :

- -

& Outpust — = Select solves -

Grid dmension:. = 30 D
Wiite binay e  Yes & Me

Insertion du
nom de

Create dmt file  Yes @ Mo

‘n-l Comeet |

Figure ITI-12 : Sauvegarde le maillage sous format msh
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I11.3 Principales étapes de simulation sous FLUENT

Cette partie est une présentation du solveur FLUENT, ses aptitudes, et des instructions
pour paramétrer le solveur. Il explicite les étapes nécessaires pour réussir une simulation
d’un probléme en aérodynamique.

1. Importation de la géométrie (*.msh)

Pour commencer la simulation il faut importer le fichier (*.msh) généré sous

ICEM ou bien un autre générateur maillage.

© (LUINT [3d. pbns, lam]

E™ Gd Define Sclve Adst Suface Diplay Pot Repork Pardllel Heb
Wrks > 1
Case 2 Daxa. ..
Impore » 3.
£6.2.26\1ib\F1_51119.dnp"
Profic...
Hardcepy...
Batch Cptions..
Save Layout Scheme ..
Jorna...
RSE... Foent 810
) cylindrere<0
o matcheRel50
cavite

Figure III-13 : Importation de la géométrie

2. Vérification du maillage importé :

Grid —» Check

Ceci permet de vérifier si le maillage importé ne contient pas d’erreurs ou de volumes
négatifs.
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L [LULNT [3d, pbns, unsteady]

Check

Merge..
Separate
Fuse ..
Zoneo

Surface Mesh,. .
Rearder

Scale...
Translate. ..
Rotate. ..

SmodthfSwap...

Done.
|

[el'R Define Sclve

Adept Surface Disglay Plot Report Parzllel Help

ixe

Figure ITI-14 : Vérification du maillage sous FLUENT

3 Lissage du maillage (smooth and swap the grid) :

Grid—> Smooth/Swap...

Pour s’assurer de la qualité du maillage, il est pratique de lisser le maillage, cliquez sur le bouton

Smooth puis sur le bouton Swap. Répétez jusqu’a ce que FLUENT affiche que zéro faces sont

swapped.

Smooth Swap Info
Method : Number Swapped
l?kewness j ‘
' Minimum Skewness  Number Visited
|a.a ]7362
Surface Mesh...
— " [ P e Fumheroilteraﬂnrgl ‘
Scale... S, =
- Transiate. .. ion
PRI Smooﬂl] Swap I Close Help
Int —
Dones

L SmoothfSwap Grid

Figure III-15 : Lissage de maillage
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4.Vérification de ’échelle :

Grid —= Scale
Il faut toujours vérifier que les dimensions affichées correspondent aux

dimensions physiques du probléme.

5.Choix du solveur :

Models —, Solver...

Segregated Solver : est le plus approprié pour les écoulements incompressibles

(Ventilateurs, pompes...)

- Coupled Solvers, les solveurs « coupled implicit » et « coupled explicit », sont

plutdt réservés aux écoulements compressibles a grande vitesse.

C’est la aussi qu’on choisit le régime d’écoulement ; permanent ou instationnaire.

L FLUENT [3d, pbns, unsteady]
Solve Adapt Swrface Display Plot Report Paralle

i

gr
st
Done.

Interry
Done.

> |

Maxdels

Operating Condtions. ..
Boundary Conditions. .

Grid Interfaces. ..
Drynarnic Mesh
Mucing Planes...
Turbo Topology...

Injections. ..

Custom Feld Functions. ..

Profiles. ..

User-Defined

Solver

* Pressure Based
" Density Based

Velocity Formulation

* Abselute
~ Relative

Gradient Optien

* Green-Gauss Cell Based
' Green-Gauss Node Based
" Least Squares Cell Based

Formulation
* Implicit
p
Time
O Steady
* Unsteady
Transient Controls
[ Non-Rerative Time Advancement
™ Frozen Flux Formulation
Unsteady Formulation
p
“ 1st-Order Implicit
© Znd-Order Implicit
Porous Formulation

“ Superficial Velocity
© Physical Velocity

OK | Cancel| Help |

Figure ITI-16 : Choix de solveur sous FLUENT

6. Choix du mode¢le de turbulence :

Define — Models —» Viscous

FLUENT propose différentes modélisations de I’écoulement turbulent. Parmi

lesquels les écoulements non visqueux, laminaires, turbulents ... etc.
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« Choix de model non visqueux :

“ FLUENT , pbns, unsteady] = Viscoirs Model |
Model
“ Inviscid
" Laminar
" Spalant-Allmaras (1 eqn)
Boundary Conditions...  k-epsilon (2 eqn)
Species ] © k-omega (2 eqn)
Discrete Phase.... © Reynolds Stress (7 eqn)
Grid Interf. .
Dyrwnl::: p| < Sobftcation kMeting... " Detached Eddy Simulation
Mdivg Planes. . Acoustics. .. © Large Eddy Simulation (LES)
Turbo Topology. ..
" Injections.... 0K [ Cancel] Help
st »
Done. ¢ stom Field Functions...
Interrt
Done. Units...
User-Defined >
> |

Figure ITI-17 : Choix du modéle non visqueux

« Choix de model visqueux :

“ FLUENT [3d, pbns, unste

Fle Grd Sobve Adxt Sufsce Display Plot Report Parsle ...,._'...“". 1 Epaen
T D e £ o
Pryssity Swess |) egsf
Matenias. .. Mutphate. . Detached | by Tamdeson ChEpatun
Enmgy... Laege | oy Simatanon 1 5] et
cpeeatng Constors... (R E —> |7 -
Boundary Condbons. . Radation. . .—n =
i Unrr Detined Fonctems
Drscrete Phase. . ear Wl Frestmest S ¥
Gnd Interfaces. .. Soldification & Mek - Siamart Wall | usctioss pe =
Dynamic Mesh » - e oo € qutibvium Wel Famciens T8 Membery
ACOuStICS. . T abanced Wal Tieswment | 1K Praad Mambes =
Moong Planes.. NN ERREESESEEII.--- Usner rtose d Wll § emclions f pe
Turbo Topology. .. Opteas DR P sl Rt
Injections oo e e :
qr | Cnergy Prondt Rusder
st y ape =
Done.  ygom Fieid Functions
o Concei | Malp
Interr ”
0 Done. @
User -Defined ’
18> .
Dones )

Figure ITI-18 : Choix du modeéle visqueux
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7. Définition des caractéristiques du fluide :

Define — Materials

Les caractéristiques du fluide sont chargées a partir de la bibliothéque de données

de FLUENT.

L FLUENT [3d, pbns, unsteady]

>

Interr:

A ———

Dones

Travail effectuer sur le profil NLR7301

Order Materisls By

8. Conditions aux limites usuelles :

Afin de définir un probléme avec une solution unique, il faut fournir des

informations sur les variables aux frontiéres du domaine.

Define —» Boundary Conditions

Figure ITI-19 : Définition des caractéristiques du fluide

Ensuite, il faut fixer les valeurs des conditions aux limites.

E
Warning
Bui 1din

L 4
L
e
e

n

Mocdets
Myterish

Cipor sting Condions

Gand Irdertaces.
Dyrisne: Mesh,
Mg Mares. ..

Inmctaors.

Custom Puskd Furtons.

Profies
Urets

Uner Oufred

re:

| —
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* Boundary Conditions

Zone
Fle Gnd Sove Adept Sufece ©

Type
exhaustfan -
int_live ||inletvent
live |intake-fan
sur-extra | |interface
sur-intra | | mass-flow-inlet
surf-extral | outflow
surf-intra | | outlet-vent
symp
pressure-inlet
pressure-outlet
symmetry
velocity-inlet v
D
27
Sel...| Cowll Closel

Figure I11-20 : Valeurs des conditions aux limites
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On voit que dans I’interface de «boundary condition » est composé de deux
colonnes partie zone et partie type, pour la premiére c’est les familles de la géométrie et la
deuxiéme pour les types conditions limites qui sont Velocity Inlet, Pressure Inlet, Mass Flow
Inlet, Pressure Outlet, Outflow, Wall....

Pressure far-field :

Utilisée pour des écoulements incompressibles ou moyennement compressibles,

quand la vitesse d’entrée est connue.

Zonc Name
[Farfielap
Momentum | Thermal | Radistion | Species | UDS | DPM |
Gauge Pressure [pascal] g [constant -
Mach Number ‘g, 185 [_.- :J
X Componem of Flow Direction g 99 R F-“;:—“'—_“ﬂ
- Y-Component of Flow Direction (g_1 {;”T“*_'H
Z-Component of Flow Direction [ W———-ﬂ
Turbulence
mw[ﬁucm :j
Turbulent Kinetic Energy (m2/s2] [1 T [constont b .]
Turbulent Dissipation Rate (m2/s3) [y — ‘,;;__—._ﬂ
O | Comcal| Moy |

Figure III-21 : pressure far-field

9. Choix des critéres de convergence :
Solve —Monitors — Residual...

1l s’agit ici de choisir les critéres qui doivent étre vérifiés pour que les calculs de la simulation

s’arrétent.
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L FLUINT [2d, pbms, lam]
Fle Grd Define RN Adapt Surface Deplay Pt Report
2325 nod  Conroks vy
Irdtiakee » |
Varaing: thi EETTTTRNEIN NN —
Arwnate » Sabstic. i
Building... A = i
grig, s
sateria P'u:hl?tuv » Sufaxe. f
interfa Erecste Commands volure. ..
domains . !
mixt _ g
Zones Iterate. ..
defa |
entr. J

Figure II-22 : Choix et affichage

Pour afficher la convergence a

d’un graphe, il faut activer I’option Plot. I

Travail effectuer sur le profil NLR7301

* Residual Monitors [5¢

Options Storage Patting
~ Print Rerations (1000 2 Window g =
% Plet = -
" Sastion Rerations 1000 iJl
" Nermalize ¥ Scale Axes... J Curves l
Convergence Criterion
[sbasiste -
{ Check Abselute ‘1
Renidual Monitor Convergence Criteria
|cu!lult; 4 v e-08
[x-velocity # - [le-es
’ ~velocity ~ v e-06 i
Ec-nlnltg - - [1e-06 r
i(ﬂf” ~ v [te-08 f
_OK | Pt | Renerm| Concel | el |

pendant les calculs des critéres de convergence

I’écran pendant les calculs sous forme

est possible de désactiver certains critéres

d’arrét de la simulation en décochant la case de convergence.

10. Initialisation des calculs :

mmmnu- Surface Dmpley Pt Report Paralel

232% nod  Cortros » |
Warning: thi  poreos » Pach
Builaing. ..

grid,

materia

interfa [reoute Commands

domains
nixt

zones, Revate..
defa

ntr....____-._.,..ﬂA‘..__..u-_J‘

C From Relerence Frame
(TSN -| - ftoi o ot Zone

© Absolute
Initial Values
Gauge Pressure [pascal) [.—'"_‘w =
X Velocity [m/s) W
Y Velocity (m/s) mﬁ—
Z Velocity [mjs) f.mr'm*‘_

=
init | Reset| Apply| Close| Help |

Figure I11-22 : Initialisation des calculs

11. Lancement de la simulation :
Solve —= iterate

Le paramétrage étant effectué, il ne reste plus qu’a choisir le nombre d’itérations que

Fluent devra réaliser.
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L |terate [g|

Iteration

Number of Iterations Izssq ii
Reporting Interval |1 i-i
UDF Profile Update Interval |1 ii

ﬂeratcl A.pply] Close| Help.‘

Figure ITI-23 : Lancement de simulation

12. Sauvegarde du fichier (*.cas) :

‘File —=Write — Case
11 est conseillé qu’une fois le paramétrage est effectué, de sauvegarder le fichier en

format (*.cas).
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

0000

IV-Application sur NLR 7301

Corde

Pk

Chevauchement

Angle d'attaque

T T —
!

Fig. iV-1 définition des variabies de ia géoméirie de NLR 7301 avec 'alieron

IV.1 NLR 7301 avec I'aileron

Les essais effectuer sur NLR 7301 ont été réalisés pour un epaisseur de 2.6% pour cent
dc longucur de la corde, d'un chevauchement de 5.3% ( overlap) de la longucur de corde ct
d'un angle d'aileron du 20°

La définition de ces derniers variables sont montrées dans la figure 4.15.

Les tests sont exécutés a différent de valeurs d’angle d'attaque; 6 °, 10.1° et 13.1

Le nombre de mach libre de jet pour tous les cas est de 0.185

Détails de configuration
Corde = 1.32 millimétres
Aileron = 32% de la corde

Espace d'aileron — corde 1.3% a 2.6%




Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

Ecoulements mesurés
Nombre de mach =0.185
Nombhre de Revnolds =2 51 x 10e6

Z 222 : Ly s

Incidences =0 a 16°.

Aileron plagant = 200
D'ailleurs, aux incidences nominales de 6. 10 et 13".Des mesures plus détaillées ont

- s'envoler la couche de frontiere et Eéveilleli les vitesses moyennes
- les efforts turbulents dans l'aile se réveillent
- les forces de portance et de trainée

-la variation de pression et le coefficient de pression

4 Dans ce chapitre on a divisé le travail en deux parties :

Avec un écouiement non Visquenx

e (Cas stationnaire

A oooa o sasn Lomomeel coee ocad wrlmmes oo
AVOL Uull CqulClllClli VIDYUCUA,

Avec un écoulement non visqueux.

Avec un écoulement visqueux.
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Partie 1

IV-2 Cas stationnaire :

Dans ce cas en vas lancer le calcule avec angle d’attaque a=0.

» Cas stationnaire avec écoulement non visqueux :

Dans les conditions d’un gaz idéal et avec un nombre de mach égal a ;

M=10N 125 An a lac récultate cuivante
M=0 182, on a 1€C rogultats suvanis ,

Residuals |
——continuity {
x-velocity
y-velocity !
z-velocity ,
_ceneray

R e e Sy STy PR Y ""'*"”"“"“’Ww'

fterations

Fig. IV-2 le résiduel en fonction de nombre d’itération
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Chapitre 1V

calcule des performances aérodynamiques

Fig. IV-3 le contour de pression statique

Fig. IV-4 le contour de pression statique avec les surfaces de symétrie
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

Fig. IV-5 les vecteurs de vitesses.

& T-ervd
se-hita
wHtextra
sethta

Fig. IV-6 la variation de coefficient de pression dans les surfaces de I’aile

80




Chapitre 1V calcule des performances aérodynamiques

cp

0 0,2 0.4 0,6 0.8 1 1,2 1.4

la corde

Fig.IV-7 Le coefficient de pression en fonction de la corde dans une station quel quand

o Réenmé *

Les résultats de ce test sont résumés dans ce tableau :

A Cl Cd Cm | Cpmax | Cpmin | Ps max | Ps min | Vmax | Vmin
(Pa) (Pa) (m/s) | (m/s)

0.30 | 1.007 -2.26 | 2449.289 | -5827 | 111.68| 4.50

-
-
[
.

0 0.695

Tableau 1V-1 résumé de calcule non visqueux avec a=0
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% interprétation des résultats de fluent :

A partir de la figure (TV-3) ; nous ohservons que la pression statique sur les
deux surfaces de |’aile varie d’un point & P’autre et que la valeur maximale de la
pression est a ’avant de 1’aile et exactement prés du la ligne de bord d’attaque de
surface intrados, Ia pression maximale égale 2449.289 Pa, et la valeur minimale de la

pression est -5827 Pa elle est prés de la ligne de bord d’attaque de surface extrados.

Donc la répartition de pression statique sur la surface extrados et la surface
intrados n’est pas la méme ; Ou sur ’extrados y a une dépression mais sur l'intrados y

a une surpression.

LA figure (1V-4) tllustre bien la depression et la surpression dans les surtaces

extrados et intrados.

Et nous observons aussi dans la figure (IV-6) que le coefficient de pression est
entre le -2.26 comme valeur minimale et 1.007 comme valeur maximale, donc la

variation de Cp est dans les normes.

D’autre part les vecteurs de vitesses montrent que la vitesse maximale est au
point de bord d’attaque qui est égale a111.68 m/s, et la vitesse minimale est au point

de bord de fuit qui est égale 4.50 m/s.

Finaiement ie coefficient de portance et de trainée d’apres ies résuitats de ce teston a

les résultats suivant ;

Cl=0.69 Cd=-0.0232
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Tel que

Force total de pression
11v2s

Cl

Force total de viscosite

1
51V2S
dd = 2
- T ac Famnna An mwacctnn anmé nalanlineg at doanmmnidno nam laantd
= AJVD AVE VLD UL l.!l LIIJIVIL SUML LAILVUILLY LI MULBUILVLYD l)al ALUALERL
. Les forces de viscosité aussi calculées et données par fluent
. f : la masse volumique de gaz idéal
. S : surfaces de Paile
. Vitesse calculée et donnée par fluent
> Cas stationnaire avec écoulement visqueux (a=0):

Dans les conditions d’un gaz idéal et avec un nombre de mach égal a ;

M=0.185, et Re =2.51x10°6 ,u= 3.97x10°6, on a les résultats suivants
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Chapitre 1V

Residuals
continuity
x-velocity
y-velocity
Z-velocity
ﬁnergy

——epsilon |

calcule des performances aérodynamiques

Fig IV-9 le contour de pression statique
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Chapitre IV

calcule des performances aérodynamiques

Fig IV-10 le contour de pression statique avec les surfaces de symétrie

1.04¢c+02
9.90:+01
9.41¢+01

5.91¢+01

St

1.

&

344000

2:95¢+01

245401
1.95¢+01
1.45¢+01

2.57c+00

Fig IV-11 le contour de vitesse
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Chapitre IV

® girerta
| sH-hte
sirrertra

{—_sutata

Fig IV-12 la variation de coefficient de pression dans les surfaces de I'aile

100200

5 00e-01

=5 00e-01

-1.002+00

=& De+00

-2 502+00

calcule des performances aérodynamiques

Posdion (m)

Fig IV-13 la variation de coefficient de pression dans une station de I"aile

0,2

04

0,

o)

6 0,8

la corde

[+ 1]

1,2

1,4




Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

o Résumé :

Les résultats de ce test sont résumeés dans ce tableau :

Cp Cp Psmax | Ps min VvV |V

Cl Cd Cm | max | min (pa) (pa) max | min Re n
| 2.52% | 3,97
0.65 | 0070 | 0.28 | 1.29 | -2.09 | 3134 | -5390 | 104 4.6 10e6 | e-95

Tableau 1V-2 résumé de calcule visqueux avec a=0

% interprétation des résultats de fluent :

D’aprés le tableau ci dessue nous observons gue les résultats de ce test sont un
petit peut changées que le test précédent, tous simplement par ce que I’existence de

viscosité influe sur les paramétres aérodynamique d’un écoulement.

Mais la pression statique reste sur les deux surfaces de I’aile varie d’un point a

1’nvvtrn v 1 wrnl A lm meancias oAk 1’nila At Avantnse et
1 (9] X ¥ Ll A 144 l.}.l\-/u.’ﬂlull Wb W 1 Qv WL WA LWL wE L

prés du la ligne de bord d’attaque de surface intrados, la pression maximale égale
3134Pa, et la valeur minimale de la pression est -5390 Pa elle est prés de la ligne de

bord d’attaque de surface extrados.

Donc ia répartition de pression statique sur ia surface extrados et la surface
intrados n’est pas la méme ; Ou sur I’extrados y a une dépression mais sur I'intrados y
a une surpression. La figure (IV-10) illustre bien la dépression et la surpression dans

les surfaces extrados et intrados

Et nous observons aussi dans ia figure (IV-12) que ie coefficient de pression est

entre le -2.09 comme valeur minimale et 1.29 comme valeur maximale, donc la




Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

D’autre part les vecteurs de vitesses montrent que la vitesse maximale est au point
de bord d’attaque qui est égale a 104m/s, et la vitesse minimale est au point de bord

de fuit qui est égale 4.60m/s

Finalement le coefficient de portance et de trainée d’aprés les résultats de ce test on a

les résultats suivant :

Fall B W A -
C —v.0o

Cd= 0.070
el que
Force total de pression
1
Vzs
ql = 2!
Force totalde viscosits
1iyzs
Cd = o
s Les foices de picssion sont calculées et donndes pai Nucnt
. Les forces de viscosité aussi calculées et données par fluent
g f: la masse volumique de gaz idéal
. € :1a surface de Paile
. Vitesse calculée donnée par fluent
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

u= 3.97e-05

Cette valeur est calculée avec un Reynolds Ré= 2.51x10%

Sachant que

VL
u= Re

f : masse volumique de gaz idéal

V : la vitesse (calculée par fluent)

L : la corde de Paile

Re : ¢’est le nombre de Reynolds
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Chapitre 1V calcule des performances aérodynamiques

Partie 2

IV-3 cas quasi stationnaire :

> Cas quasi stationnaire avec un écoulement non

visqueux :

Deg egsais ont été réalicée a six an

Le nombre de mach libre de jet pour tous les essais était 0.185.

e Pouro=3:

Dans les conditions d’un gaz idéal et avec un nombre de mach égal a ;

M= 0.185, on a les résultats suivants ;

Residuals
~=continuity
x-velocity
y-velocity
z-velocity
enercy

R RN

]

SR S

{ "
' SRS WA ) NS

lterations

Fig IV-14 le résiduel en fonction de nombre d’itération (a=3)
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Chapitre 1V calcule des performances aérodynamiques

Fig IV-15 Le contour de pression statique sans surfaces de symétrie

Fig IV.16 Le contour de pression statique avec les surfaces de symétrie

Si




Chapitre IV

calcule des performances aérodynamiques

® ur-erta
firEhta
sirtertra
suUthta

Fig.IV-17 contour de vitesse

D¢«

O 00

4.00c+00

1
1;
1
|
]

4

POSHiom T

Fig I'V.18 la variation de coefficient de pression dans les surfaces de I’aile




Chapitre IV

calcule des performances aérodynamiques

cp

0,2

o) Résumé :

0.4 0.6 0.8

LA CORDE

1.es résuiiais de ce iesi soni résumeés dans ce iabicau

1

1,2

14

Fig I'V-19 la variation de coefficient de pression dans une station de 1’aile

| Vmax

| a | Ci Cd Cm | Cpmax | Cp min | Ps ma | Ps min Vmin |

. | | ®a) | ®a) | @ws) | () |

r 3 10.876 0.0232 | 0.339 | 1.0329 ’-3.9227} 2490 1 -9942 | 13544 | 4.55 ]
1 1

23

Tablean IV-3 résumé de calcule non visqueux avec a=3



Chapitre 1V calcule des performances aérodynamiques

% interprétation des résultats de fluent :

A partir de la figure (TV-15) : nous observons que la pression statique sur les
deux surfaces de ’aile varie d’un point a I’autre et que la valeur maximale de la
pression est a ’avant de I’aile et exactement prés du la ligne de bord d’attaque de
surface intrados, ia pression maximaie égale 2490Pa, et la valeur minimaie de la

pression est -9942 Pa elle est prés de la ligne de bord d’attaque de surface extrados.

Donc la répartition de pression statique sur la surface extrados et la surface
intrados n’est pas la méme ; Ou sur I’extrados y a une dépression mais sur I’intrados y

a une surpression.

La figure (1V-16) iliustre bien ia dépression et la surpression dans les surtaces

extrados et intrados.

Et nous observons aussi dans la figure (IV- 18) que le coefficient de pression
est entre le -3.92 comme valeur minimale et 1.03 comme valeur maximale, donc la
variation de Cp est dans ies normes.

DFautre
point de bord d’attaque qui est égale a 135.44 m/s, et la vitesse minimale est au point

de bord de fuit qui est égale 4.55 m/s.
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

Finalement le coefficient de portance et de trainée d’aprés les résultate de ce test on a

les résultats suivant :

Ci=0.876

Tel que
Force total de pression
1yzs
Cl = 21!
Force total de viscosits
1iyzs
Cd = 3

- T ne Famana Ao nwacctnm annt analanline st danming man fAaandé
- ALV AVI LWL UL lJl LOJIVIE JUML LAILVUILLY Vi UUVILLIVLY l}‘ll ARLNAN AR
. Les forces de viscosité aussi calculées et données par fluent
. f : la masse volumique de gaz idéal
. S : la surface de Paile
. Vitesse calculée et donnée par fluent
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Chapitre IV

calcule des performances aérodynamiques

e Poura=6:

Daus les conditions d’uin gaz idéal et avec un noinbie de mach égal a ;

M= 0.185, on a les résultats suivants

Residuals
—continuity
x-velocity
y-velocity
z-velocity
Soenemy oo

A At e Wt Rl

e S

500 1000 500

[terations

Fig 1V-20 le résiduel en fonction de nombre d’itération

251e+03
1 78e+03
1D4+03
AMe+2
-+ a2
=+ 1Te+03
-191e+03
2B+
-330e+3
=4 o3
-4 BSe+ (3
-5 55 + (13
S+

T DEe+E3

-1 B0+

|52+02
5 ZTe+03
-+ ODe+0+
-107e+D4¢
-1.152+D4

-1 Z2e+04d

Fig IV-21 Le contour de pression statique
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

Fig IV-22 Le contour de pression statique avec surfaces de symétrie

Fig IV-23 les vecteurs de vitesse
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Chapitre 1V calcule des performances aérodynamiques

{105} C —
¥ surterta

skl s

® sirems *W
\

0 0,2 0,4 0,6 0,8 1 1,2 1.4

la corde

Fig IV-25 la variation de coefficient de pression dans une station de 1’aile




Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

o Résumé :

Les résultats de ce test sont résumés darns ce tableau :

A Ci Cd Cm | Cpmax | Cpmin | Psmax | Ps min | Vmax | Vmin
(Pa) (Pa) (m/s) | (m/s)
6 |0.94 | -0.005 | 0.344 | 1.02548 | -4.7564 | 2511.97 | -12213 | 146 | 2.51

Tableaun FV-4 résumé de calcule non visqueux avec a=6

+ interprétation des résultats de fluent :

A partir de la figure (IV-21) ; nous observons que la pression statique sur les
deux surfaces de 1’aile varie d’un point a ’autre et que la valeur maximale de la
pression est a ’avant de I’aile et exactement prés du la ligne de bord d’attaque de
surface intrados, la pression maximale égale 2511.97 Pa, et la valeur minimale de ia

pression est -12213 Pa elle est prés de la ligne de bord d’attaque de surface extrados.

Donc la répartition de pression statique sur la surface extrados et la surface
intrados n’est pas la méme ; Ou sur l’extrados y a une dépression mais sur ’intrados y

a une surpression.

La figure (IV-22) iliustre bien la dépression et la surpression dans ies surfaces

extrados et intrados.

Et nous observons aussi dans la figure (IV-24) que le coefficient de pression est
entre le -4.75 comme valeur minimale et 1.025 comme valeur maximale, donc la

variation de Cp est dans les normes.
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

D’autre part les vecteurs de vitesses montrent que la vitesse maximale est au
point de bord d’attaque qui est égale 4 146 m/s, et la vitesse minimale est au point de

hord de fuit qui est égale 2.51 m/s.

Finalement le coefficient de portance et de trainée d’apres les résultats de ce test on a

les résultats suivant :

Ci—6.54
Cd=-0.005
Tel que
Force total de pression
1yzs
a = 21
Force total de viscosite
1yz2s
cd = 21!
- T nes Famana da nwacctnm cnnt nalanliac né danmminc naw Manamté
e AW AV VLD UL !}l LOJIVII JUILL LIV UMILLY LI UUVIIImLVLYD P“l ARRANRREN
. Les forces de viscosité aussi calculées et données par fluent
. f :1a masse volumique de gaz idéal
. S : surfaces de Paile
. Vitesse calculée et donnée par fluent
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

¢ Poura=8:
Dans les conditions d’un gaz idéal et avec un nombre de mach égal a ;

M~ 0.185, on a Ics résultats suivants ;

Residuals
—— continuity
x-velocity
y-velocity
z-velocity
pis, <11 -\ AN R

oo e, Mot

[terations

Fig 1V-26 le résiduel en fonction de nombre d’itération

252+03
110+
BASe+O2
616e+01
74902
-157e+03
2 3oe+3
32Xe+3
-4 [Re+ (3
-+ E2+03
SESEY3
.47+
T 25+

€.10e+

|52+

ST+
-106e+04
“1.1¢ee0d

126404

Fig IV-27 le contour de pression statique
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

Fig IV- 28 le contour de pression statique avec surfaces de symétrie

1522
1.45ee 02
1202
1 30e 02
1 DeeO2
118 +02
1 DBe+(2
{Dles2
9.X2e+00
BSBe+D1
1 Bée«Dt
7.10e+0D1
6 3Ee+D1
S0

+89e+D1
4.15e+01

J.41e+D1
2567e+D1
T93%+01
11901

+5%e+0D

Fig 1V-29 Les vecteurs de vitesse
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

* gur-erta
sir-htra
EAERXTE

_EerEhta

|
i

Pa=ztion (m

Fig TV-30 la variation de coefficient de pression dans les surfaces de I’aile

cp

0 0,2 0,4 0,6 0,8 1 1,2 14

la corde

Fig I'V-31 la variation de coefficient de pression dans une station de ’aile
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Chapitre 1V

o

Les résultats de ce test sont résumés dans ce tableau :

Résume ;

calcule des performances aérodynamiques

a Cl Cd Cm |Cpmax | Cpmin | Psmax | Ps min | Vmax | Vmin
(Pa) (Pa) (m/s) | {m/s)
8 (096 -0.0273 | 0.341| 1.035 -5.30 | 2518.726 | -3822.3 | 152 4.5

Tableau IV-5 résumé de calcule non visqueux avec a=8

= interprétation des résultats de fluent :

A partir de la figure (IV-27) ; nous observons que la pression statigue sur les
deux surfaces de I’aile varie d’un point 4 {’autre et que la valeur maximale de la
pression est a ’avant de 1’aile et exactement prés du la ligne de bord d’attaque de

surface intrados, la pression maximale égale 2518.726 Pa, et la valeur minimaie de la

pression est -3822.3 Pa elle est prés de la ligne de bord d’attaque de surface extrados.

Donc la répartition de pression statique sur la surface extrados et la surface
intrados n’est pas la méme ; Ou sur ’extrados y a une dépression mais sur ["intrados y

a une surpression.

La figure (de (1V-28) iilustre bien la depression et la surpression dans les surfaces

extrados et intrados.
Et nous observons aussi dans la figure (IV-30) que le coefficient de pression est

entre le -5.30 comme valeur minimale et 1,035 comme valeur maximale, donc la

variation de Cp est dans ies normes.
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

D’autre part les vecteurs de vitesses montrent que la vitesse maximale est au
point de bord d’attaque qui est égale a 152 m/s, et la vitesse minimale est au point de

hord de firit qui est égale 4.50 m/s

Finalement le coefficient de portance et de trainée d’apres les résultats de ce test on a

les résultats suivant :

Ci—6.96
Cd=-0.0273
Tel que
Force total de pression
1yzs
cr = 27
Force total de viscosite
1y2s
cd = 27
- T nc Fawmana Aa nwaccinn annt nalanlidac ot danmioc maw Flaaand
= AJCD AVE VLD UL Pl COIAUVIE JUMLE LAV UMILLDY L UMUVIIILVLYDY !Jl.l.l AluAan aan
. Les forces de viscosité aussi calculées et données par fluent
° f: la masse volumique de gaz idéal
. S :la surface de Paile
» Vitesse calculée et donnée par fluent
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Chapitre IV

e Poura=10.1:

Dais les conditions d’un gaz idéal et avec

M= 0.185, on a les résultats suivants ;

Residuals
—continuity
x-velocity
y-velocity
z-velocity
___enerqy

calcule des performances aérodynamiques

un noinbre de mach égal a ;

1750 - 2000

lterations

Fig 1V-32 le résiduel en fonction de nombre d’itération

25%+13
133
SRR
5 5 +01
e
15x-Mm
-2 X0+ (X3
3. V4403
3 oEp 3
$1E+M
LS5+
R = Jic
7. 19+M3
|+
88+
SEx+03

-1 Dde«04

=)D

-1 27e+04
-1 5e+0d

-1 3e+04

Fig IV-33 Le contour de pression statique
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

Fig IV-34 Le contour de pression statique avec surfaces de symétrie

15302
1 s 2
132
4+ A0e 02
12
115+ 02
Hes 2
S99+
9 2x+DY
e ¥0
7 B9e+D1
650 +D1

6.17e+D1

| 540D

| tBieD)
388 +D1
3.11e+01
234D
155e+01
Bx+00D
5 95 01

Fig I'V-35 le contour de vitesse
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Chapitre IV

® gir-erra
si-hia
' sirrexta

Lirthta

calcule des performances aérodynamiques

06

tior (m)

Fig IV-36 la vanation de coefficient de pression dans les surfaces de ’aile

P

0,2 0,4 0,6 0,8 1 1,2 1,4

la corde

Fig IV-37 la variation de coefficient de pression dans une station de I’aile
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

O Résumé :

Les résultats de ce test sont résumés dans ce tableau :

a Cl Cd Cm | Cpmax | Cpmin | Psmax | Psmin | Vmax | Vmin
' (Pa) (Pa) (m/s) | (m/s)
10.1 | 0.98 | -0.019 | 0.32 | 1.039 -5.40 | 2529.26 | -13671 | 153 | 0.59

Tableau IV-6 résumé de calcule non visqueux avec a=10.1

# interprétation des résultats de fluent :

A partir de la figure (TV-33) ; nous observons que la pression statique sur les
deux surfaces de I’aile varie d’un point a ’autre et que la valeur maximale de la
pression est a ’avant de I’aile et exactement prés du la ligne de bord d’attaque de
surface intrados, ia pression maximale égale 2529.26Pa, et ia valeur minimaie de Ia

pression est -13671 Pa elle est prés de la ligne de bord d’attaque de surface extrados.

Donc la répartition de pression statique sur la surface extrados et la surface
intrados n’est pas la méme ; Ou sur ’extrados y a une dépression mais sur I"intrados y

a une surpression.

La figure (1V-34) iliustre bien la dépression et la surpression dans les surfaces

extrados et intrados.

Et nous observons aussi dans la figure (IV-36) que le coefficient de pression est
entre le -5.40 comme valeur minimale et 1.039 comme valeur maximale, donc la

variation de Cp est dans les normes.
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

D’autre part les vecteurs de vitesses montrent que la vitesse maximale est au
point de bord d’attaque qui est égale & 153 m/s, et la vitesse minimale est au point de

hord de fuit qui est égale 0.59 m/s.

Finalement le coefficient de portance et de trainée d’apres les résultats de ce test on a

les résultats suivant :

Ci—6.85
Cd=-0.019
Tel que
Force total de pression
= g
Force total de viscosite
1yzs
cd = 27
s 1Lés forces de piression sont calculées et donndes pai Huent
. Les forces de viscosité aussi calculées et données et données par
flisant

. f :1a masse volumique de gaz idéal

o S : surfaces de I'aile

° Vitesse calenlée et donnée par fluent
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Chapitre 1V

calcule des performances aérodynamiques

e Poura=13.1:

Dans les conditions d’un gaz idéal et avec un nombre de mach égal a ;

M~ 0.185, on a Ics résultats suivants ;

Residuals
—continuity
x-velocity
y-velocity
zZ-velocity

anAAR AR S A A S Bn s

:
]
|
%

S S S

500 1000 1500

lterations

Fig IV-38 le résiduel en fonction de nombre d’itération

255+
1 0e+3
gy
-3 Hx 0%
950 + 02
-1Je+03
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-4 Mp s (13
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S55e+3
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-3 BSe+013
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=5 X003

-1 02x+04

-1.10=+04
-1.19=+04
-1 0e+04
Y2+ 04

=1.4dze0d

Fig IV-39 le contour de pression statique
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Chapitre 1V

calcule des performances aérodynamiques

Fig IV-40 le contour de pression statique avec les surfaces de symétrie

1.40ce 02
132002
| e+ (2
1.07ee 02
T oSevOZ
| [2e+ R
9.40e+01
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553+ 01
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2.42+D1

1 BEe+D1
88Se+00D
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Fig IV-41 le contour de vitesse
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Chapitre 1V calcule des performances aérodynamiques

T 4,‘;4:_14-._4‘;4;J$LJ._|_44‘LL_..-_J.4 ials B ol o 1 8 g pl

i
a |
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0 0,2 04 0,6 0,8 1 1,2 1,4
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Fig IV-43 la variation de coefficient de pression dans les surfaces de ’aile
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

o) Résumé :

Les résultats de ce test sont résumés dans ce tableau :

a Cl Cd |[Cm|Cpmax | Cpmin | Psmax | Ps min | Vmax | Vmin
(Pa) (Pa) (m/s) | (m/s)
13.1 | 0.834 | -0.003 | 0.31 | 1.048 | -5.6816 | 2548.893 | -14444 | 155.85 | 1.113

Tableau IV-7 résumé de calcule non visqueux avec a=13.1

< interprétation des résultats de fluent :

A partir de la figure (IV-39) : nous observons que la pression statigue sur les
deux surfaces de I’aile varie d’un point a I’autre et que la valeur maximale de la
pression est a I’avant de I’aile et exactement prés du la ligne de bord d’attaque de
surface intrados, ia pression maximale égaie 2548.893 Pa, et la vaieur minimale de ia

pression est -14444 Pa elle est prés de la ligne de bord d"attaque de surface extrados.

Donc la répartition de pression statique sur la surface extrados et la surface
intrados n’est pas la méme ; Ou sur I’extrados y a une dépression mais sur I’intrados y

a une surpression.

La figure (IV-40) iliustre bien Ia dépression et la surpression dans les surfaces

extrados et intrados.

Et nous observons aussi dans la figure (IV-42) que le coefficient de pression est
entre le -5.68 comme valeur minimale et 1.048 comme valeur maximale, donc la

variation de Cp est dans les normes.




Chapitre 1V calcule des performances aérodynamigues

D’autre part les vecteurs de vitesses montrent que la vitesse maximale est au
point de bord d’attaque qui est égale a 155.85 m/s, et la vitesse minimale est au point

de bord de fuit qui est égale 1.113 m/s.

Finalement le coefficient de portance et de trainée d’aprés les résultats de ce teston a

les résultats suuvant ;

Ci—0.834
Cd=-0.003
lel que
Force total de pression
125
cr = 2!
Force totalde viscosit:
1yzs
Cd = 2/
- T ne Frmnnce dAn nnacotian cnntd aalanling at danndac snow flaant
- Aiwd IVE 43 WU !Jl AU JVILL LAILEILLY L WMULLILLDY !.'Gll AARUAN - HE R
. Les forces de viscosité aussi calculées et données par fluent
. { : 1a masse volumique de gaz idéal
. S : surfaces de Paile
. Vitesse calculée et donnée par fluent
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

= Représentation de Cl et Cd sous forme courbe :

La courbe CL

oF //"——\

2.5
——La courbe CL
> 5 10 15
Fig IV-44 La courbe de coefficient de portance
cd Courbe de CD
0.08
2.05

-
-

I‘ l‘ .

- \

‘l!

¥

0 \ : D o
e \/

L ]

(]
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¢

.
o
"w
in
"w
N

Fig IV-45 La courbe de coefficient de trainée
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

£ La courbe de finesse

Fig IV-46 La courbe de finesse

D’aprés cette courbe il est apparait que la finesse maximale égale a = 38 coresspendant
a I’angle 3 donc le coefficient de  portance maximale ef de  fraince minimale est

coresspendant a cette angle.
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Chapitre 1V calcule des performances aérodynamiques

> Cas quasi stationnaire avec écoulement visqueux :

D’apres les recherches que on a fait on a trouvé que trois test fait est
publier dans les livres et I’internet concernent les angles 6 et 10.1,13.1

e Poura=3:
Dans ies conditions d’un gaz idéai et avec un nombre de mach €gai a ;

M=0.185, et Re =2.51x10°6 ,u= 3.97x10°-6, on a les résultats suivants

Residuals
continuity
x-velocity
y-velocity
2-velocity
ﬁnergy

~epsilon

% A VN A A R 'M'N\“V"" w.\w Mﬂ\nﬁ‘ b’ M‘\‘

2
i

250 500 750 1000 1250 1500

lterations

Fig IV-47. Le Contour de résiduel
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

4.90e + (13
SSDe+03

©.10e+03

~610e+00

Fig IV.49 Contour de pression statique avec surface de symétrie
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Chapitre 1V

Ve 2
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calcule des performances aérodynamiques

Fig IV.50 le contour de vitesse

o g a1 o g Lah B el L L s afl a i)

Fig IV.51 la variation de coefficient de pression dans les surfaces de I’aile
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Chapitre 1V

C

T.es resuliais de ce iesi sont résumes dans ce inbiedu

P

0.2

Résumé :

0,4

la corde

0.8

y

0.6

1,4

calcule des performances aérodynamigues

Fig IV.52 la variation de coefficient de pression dans les surfaces de Iaile

!

Cp Cp Ps max | Ps min \4
Cl Cd max min (pa) (pa) min Re n
2.52x | 3.97
0.81 | 0.037 1.13 | -3.58 2904 | 9104 | 126 425 | 10e6 | e-05
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Tableau IV-8 résumé de calcule visqueux avec a=3




Chapitre 1V calcule des performances aérodynamiques

+ interprétation des résultats de fluent :

Daprés le tahlean ci dessue nous ohservons gue les résultats de ce test sont un
petit peut changées que le test précédent, tous simplement par ce que 'existence de

viscosité influe sur les paramétres aérodynamique d’un €coulement.

Mais la pression statique reste sur les deux surfaces de I’aile varie d’un point a

| e N NI | I - ~ 17 nqrnse P O e R s
1 auu Wi Wuv 1 1 L avalilt uv 1 allv LU VA

P wamnmnla da 1o smw~nnnimm ~As
wiil llaAllIIGiv Uw ld PIwDoiviL o

B}
<!
pi

prés du la ligne de bord d’attaque de surface intrados, la pression maximale égale
2904Pa, et la valeur minimale de la pression est -9104 Pa elle est prés de la ligne de

bord d’attaque de surface extrados.

Donc la répartition de pression statique sur la surface extrados et la surtace
intrados n’est pas la méme ; Ou sur I’extrados y a une dépression mais sur I'intrados y
a une surpression. La figure (IV-49) illustre bien la dépression et la surpression dans

les surfaces extrados et intrados

Et nous observons aussi dans la figure (IV-31) que le coefficient de pression est

entre le -3.58 comme valeur minimale et 1.13 comme valeur maximale, donc la

D’autre part les vecteurs de vitesses montrent que la vitesse maximale est au point
de bord d’attaque qui est égale a 126m/s, et la vitesse minimale est au point de bord

de fuit qui est égaie 4 .23 m/s.
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

Finalement le coefficient de portance et de trainée d’aprés les résultats de ce test

on a les résultats suivant :

CI=0.81
Cd= 0.037
Tel gue
Force total de pression
1y2g
cr = 2!
Force total de viscosits
liyzs
Cd = 2t
- T no Famnne da mmnccinm anen # nalanline at damnias naw fluaand
- A AUE VLD UL lJI IAVAL SUMME LAaILUILLY L UUMMLYLYY !.}lll ALRAL EAN
. Les forces de viscosité aussi calculées et données par fluent
. f : l1a masse volumique de gaz idéal
. S : surfaces de Paile
. Vitesse calculée et donnée par fluent
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

[ 1Y
b
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a4 T 4 u nr L) L e r o~ o
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Sachani que

VL
n= Re

e f:la masse volumique de gaz idéal
e V:lavitesse (calculée par fluent)
e L:lacordedel’aile

¢ Re: nombre de Reynolds
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

e Poura=6:
Dans les conditions d’un gaz idéal et avec un nombre de mach égal a ;
M~ 0.185, ct Rc—2.51x10% ,u— 3.97x10°-6, on a lcs résultats suivants

Residuals |

— continuity '

x-velocity '
y-velocity

z-velocity !

energy ’

: |

1e+00

1e-01

—epsilon |

PP A N AT bl i AN g

i
:
.
3

4

|

L

j

1
o-07 1‘]
1e-08 —+

—— .

oW 1500 2000

lterations

Fig V.53 Contour de résiduel

281e+3
211+
s
1.11e+02
t.18e+01
€ BBe+ 2

e+ 3

Fig IV.54 Contour de pression statique
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

Fig IV.55 Contour de pression statique avec surface de symétrie

13Te+ 2
1 202
122
1res2
1.10e+ 02
1 D2
965 +D1
S +01
835 +D1

LE - deh)

1D%e+DY

6 35c+01
5 5B + 01

SD1e+«DY
¢ JdeD
3 BEe+01
IDte+01
234c+01
1 6Te+DY
1D%e+D1

33e+0D

Fig IV.56 Les vecteurs de vitesse
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Chapitre 1V

@ sirerfa

si-htra
_sirrexta
sirthba

calcule des performances aérodynamiques

-B:4 06

————=Postion-(m)

1 NS =mSEE

0 0,2 0,4

0,6 0,8 1 1,2 14

la corde

Fig IV.58 la variation de coefficient de pression dans une station de "aile

127



Chapitre IV

calcule des performances aérodynamiques

Alpha 6

- -8
Q
S 6
=
S -4
O
.2
-
»
s 7}
o

0 05 1

Position:X (m)

15

(O Flap Experiment = Flap Lower — Flap Upper

(O Main Experiment Main Lower Main Upper

Fig IV.59 les valeurs expérimentales de la variation de coefficient de pression

O

Resume :

Les résultats de ce test sont résumés dans ce tableau :

I . | -

T I T

T
FSs max

Cp Cp Psmin | V |V
Cl Cd Cm | max min (pa) (pa) max | min Re B
% 2.52x | 3.97
0.881 | 0.013 | 0.32 | i.i14 | -4.35 | 2809 | -11i80 ‘ 136 3.38 | 10e6 | e-05

Tableau IV-9 résumé de calcule visqueux avec a=6
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

=% interprétation des résultats de fluent :

)'apres le tableau ci dessue nous ohservons aue les résultats de ce test sont un
peut changées que le test précédent, tous simplement par ce que l’existence de

viscosité influe sur les paramétres aérodynamique d’un écoulement.

Mais la pression statique reste sur les deux surfaces de 1’aile varie d’un point a

12 avsdsn At ~1smn o sralases smaasrismanl A At Anrandmsen asad
i uLL wi L!U-U 1 vai 1 v Wil vAQuiLwilIviIL

<}

prés du la ligne de bord d’attaque de surface intrados, la pression maximale égale
2809Pa, et la valeur minimale de la pression est -1118¢ Pa elle est prés de la ligne de

bord d’attaque de surface extrados.

Donc la répartition de pression statique sur la surtace extrados et la surtace
intrados n’est pas la méme ; Ou sur I’extrados y a une dépression mais sur I’intrados y
a une surpression. La figure (IV-55) iliustre bien ia dépression et ia surpression dans

les surfaces extrados et intrados

Et nous observons aussi dans ia figure (IV-57) que ie coefficient de pression

est entre le -4.35 comme valeur minimale et 1.14 comme valeur maximale, donc la

srarintinan A
YO iuuivias v

(&
~

o
~

1
i

(PS8 Le

3 I4 L] ’ 14 4 b .
peut proche 2 la réalité. La déférence reste toujours dans la construction de la

géométrie et la qualité et la taille de maillage.

D’autre part les vecteurs de vitesses montrent que ia vitesse maximale est au point
de bord d’attaque qui est égale a 136m/s, et la vitesse minimale est au point de bord

- ’

de fuit qui est égale 3.38m/s.

[
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Chapitre 1V calcule des performances aérodynamiques

Finalement le coefficient de portance et de trainée d’apres les résultats de ce test on a

les résultats suivant :

CIl=0.88
Cd= 0.013
Tel ane
Tel que
Force total de pression
lyzg
cr = gt
Force totalde viscosite
1yzs
cd = 2!
- T no Famana An mwncoinn cannd nalanmlicas né dnmndae maw e
e A% AVEI VLD UL Pl LOJAVIL JUVME LIV UILLD LT UMUVBEVLYDY P‘ll Aluan AR
° Les forces de viscosité aussi calculées et données par fluent
. f : la masse volumique de gaz idéal
. S : surfaces de Paile
. Vitesse calculée et donnée par fluent
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Chapitre 1V calcule des performances aérodynamiques

(ette valenr est calenlée avee un Reynolds Ré= 2.51x10%

Sachant ane

VL
U= Re

¢ f:la masse volumique de gaz idéal
eV :iavitesse (caiculée par fluent)
s L :lacordedel’aile

e Re: nombre de Reynolds
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Chapitre 1V calcule des performances aérodynamiques

e Poura=8:
Dans les conditions d’un gaz idéal et avec un nombre de mach égal a ;

M—0.185, ctRe—2.51x10% u— 3.97x10°%6, on a lcs résultats suivants

Residuals
——continuity
x-velocity
y-velocity
2-velocity
energy
k

Cobpsion

l
j i ~d ks, et S Bt s AR,

i BT R R i I R, TR Sl O Gtons, Lo e S e e i S ey e

1000 1500 2000 2500

lterations

Fig IV.60 Contours de résiduel
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e h[ e
5 26e (2
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% oc)
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7 26+
B04e+03
-8 B2 +(3
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-1 D4e+04

-1.12e+04

“F19e+04
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Fig IV.61 le contour de pression statique
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Chapitre IV

calcule des performances aérodynamiques

Fig IV.62Contour de pression statique avec surfaces de symétrie

10e+02
T+
BEE+D)
1 .97e+01
T e+
BESEe+0O1
S85e+DY
5.4+
3x'm

Frae+01

ADe+D
23r+0

e+
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3 le+@

Fig V.63 Les vecteurs de vitesse
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamique

& qir-erra
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surexta
shira
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ot 086
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Fig IV.64 la variation de coefficient de pression dans les surfaces de 1’aile

cp

0 0,2 0,4 0,6 0,8 1 1,2 1,4

la corde

Fig IV.65 la variation de coefficient de pression dans une station de 1"aile
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

o Résumeé :

Les résultats de ce test sont résumés darns ce tableau :

Cp Cp |Psmax | Psmin vV |V

I
! | | | | | | i
1

Ci Cd Cm | max Hiin (pa) (pa) max | min Ke u
2.52x | 3.97
091 | -0.005 | 032 | 1.16 | -4.86 2862 | -12711 | 143 1.7 10e6 | e-05

Tablean 1V-10 résumé de calcule visqueux avec a=8

% interprétation des résultats de fluent :

1)’apreés le tableau ci dessue nous observons que les résuitats de ce test sont un
petit peut changées que le test précédent, tous simplement par ce que Iexistence de

viscosité influe sur les paramétres aérodynamique d’un écoulement.

Mais la pression statique reste sur les deux surfaces de I’aile varie d’un point &

1% nrsbamn bk mram T vralacee A Ao 1o wwnmninm andk a 128een A b At mwrnadan At
1 aullw Wi \.!u.u 1 Y aivill WouUL 1A PEVOSIVIL VoL d 1 GYQLIL W Wbl AGALLWLLIGLIL

j+}]

prés du la ligne de bord d’attaque de surface intrados, la pression maximale égale
2862Pa, ot la valeur minimale de la pression est -12711 Pa elle est prés de la ligne d

bord d’attaque de surface extrados.

urface extrados et la surtace

|43

Donc la répartition de pression statique sur la
intrados n’est pas la méme ; Ou sur ’extrados y a une dépression mais sur I’intrados y

a une surpression. La figure (IV-62) illustre bien la dépression et ia surpression dans

les surfaces extrados et intrados
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

Lt nous observons aussi dans la figure (IV-64) que le coefficient de pression est
entre le -4.86 comme valeur minimale et 1.16 comme valeur maximale, donc la

variation de Cp est dans les n

ormes,

D’autre part les vecteurs de vitesses montrent que la vitesse maximale est au point
de bord d’attaque qui est égale a 143m/s, et la vitesse minimale est au point de bord

de fuit qui est égale 1.7m/s.

Finalement le coefficient de portance et de trainée d’apres les résultats de ce test on a

~

lag rAciilént S .
lcs résuitats suivant

CIl=091
Cd= -0.0053
Tel aue
Force totalde pression
1y2s
cr = o
Force total de viscosite
125
Cd = Bt
s Les forces de picssion sont calculées et donndes pai Nucnt
| Les forces de viscosité aussi calculées et données par fluent
. f : la masse volumique de gaz idéal
- S : surfaces de Paile
. Vitesse calculée et donnée par fluent
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Chapitre 1V calcule des performances aérodynamiques

u= 3.97e-05

Cette valeur est calculée avec un Reynolds Ré= 2.51x10%

Sachant que

VL

f : masse volumique d’un gaz idéal
* V:lavitesse (calculée par fluent)
e L :lacordedeVlaile

e Re: nombre de Reynolds
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

¢ Poura=10.1:
Dans les conditions d’un gaz idéal et avec un nombre de mach égal a ;

M-0.185, ctRc—2.51x10% ,u— 3.97x10°6, on a lcs résultats suivants

Residuals
~——continuity
x-velocity
y-velocity
z-velocity
snergy

Loepsilon i L

il it s o g

e L e 2 e e et i (e e o

500 180 1000 1250

[terations

Fig 1V-66 contour de résiduel
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Fig IV-67 contour de pression statique
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Fig IV-68 contour de pression statique avec les surfaces de symétrie
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Fig IV-69 contour de vitesse
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Fig IV-70 la variation de coefficient de pression dans les surfaces de ’aile
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calcule des performances aérodynamigues

Cp
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8
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ISRty
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Chord

Fig IV. 72 les valeurs expérimentales de la variation de coefficient de pression pour

O

Résumé :

Les résultats de ce test

a=10

o . Loy il P L, N,
sont résuimes dans ce tavicau |

Cp Cp | Psmax | Ps min ¥ |
a Cl Cd Cm | max | min (pa) (pa) max | min Re 1}
i
2.52x | 3.%7
10.1 | 0.886 | 0.010 | 0.32 | 1.14 | -4.42 | 2820 | -11395 | 137 2.89 | 10e6 | e-05

Tableau IV-11 résumé de calcule visqueux avec 0=10.1
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamigues

< interprétation des résultats de fluent :

D’apres ie tabieau ci dessue nous observons gue ies résuitats de ce test sont un
petit peut changées que le test précédent, tous simplement par ce que I’existence de

viscosité influe sur les paramétres aérodynamique d’un écoulement.

Mais la pression statique reste sur les deux surfaces de I’aile varie d’un point a

AlArie s 1A At Avranbasaamt
A 1Iv v vAUWVLWLILIWVEILL

~ owr Avrismmanla A~ 1
@A vaivul 1laAlllldiv U 1

17avi4en At a1
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5]
e
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(@]
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prés du la ligne de bord d’attaque de surface intrados, la pression maximale égale

o

2820Pa, et la valeur minimale de la pression est -11395 Pa elle est prés de la ligne de

bord d’attaque de surface extrados.

Donc la répartition de pression statique sur ia surface extrados et la surface

intrados n’est pas la méme ; Ou sur I’extrados y a une dépression mais sur I’intrados y

¥

a une surpression. La figure (IV-68) iliustre bien la dépression et ia surpression dans

les surfaces extrados et intrados
Et nous observons aussi dans la figure (IV-70) que e coefficient de pression est

entre le -4.42 comme valeur minimale et 1.14 comme valeur maximale, donc la

Nrmac Prnr cratta anala Aan nant cnmmnarar nntra
A s S - A VAL - AL A WA

vrarintinn da (M'n act Aanc lac n
¥ Al Awwr i e i lblv AR l) \-l\)l.lll.!\-rlr AV LA W

AMLIVIL MW WY WO L

résultats avec I’expérimentales, et d’aprés les résultats de 1’expérimentales notre

résultats sont un peut proche a la réalité. La déférence reste toujours dans la

' awra A

de bord d’attaque qui est égale a 137m/s, et la vitesse minimale est au point de bord

de {uil qui est égale 2.85my/s.
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Chapitre 1V calcule des performances aérodynamiques

Finalement le coefficient de portance et de trainée d’apres les résultats de ce test on a

les résultats suivant :

CI=0.886
Cd= 0.010
Tel que
Force total de pression
1y2g
Cl = i
Force total de viscosits
lyzs
Cd = 2!
- T Frmnne da mwaccsnm anmnt nalaw lAne nt damming mmaw lazoamé
i A AVE LD WL !.ll LOISAVIL JUVILIL LAaiv uived v uuun\.\.o p“l ALUARARR
. Les forces de viscosité aussi calculées et données par fluent
e f : 1a masse volumique de gaz idéal
. S : surfaces de Paile
° Vitesse calculée et donnée par fluent
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Chapitre 1V calcule des performances aérodynamiques

u= 3.97¢-05

Cette valeur est calculée avec un Reynolds Ré= 2,51x10°%

Sachant que

VL
H= Re

e f masse volumique d’un gaz idéal

V : Ia vitesse (caicuiée par fluent)

L :la corde de I’aile

e Re: nombre de Reynolds
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

e Poura=i3.1:
Dans les conditions d’un gaz idéal et avec un nombre de mach égal a ;

M—0.185, ctRe—2.51x10%, u—3.97x10%60n

>}
<3
w
[
n
=]
==
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=
<!
"]
=3
—
7]

Residuals
—continuity
x-velocity
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—epsilon
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lterations

Fig IV-73 contour de résiduel
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Fig IV-74 contour de pression statique
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Chapitre 1V

calcule des performances aérodynamiques
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Fig I'V-76 contour de vitesse
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Chapitre 1V calcule des performances aérodynamiques
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Fig 1V-77 la variation de coefficient de pression dans les surfaces de ’aile
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Fig IV-78 la variation de coefficient de pression dans une station de I"aile




Chapitre IV

calcule des performances aérodynamiques

Alpha 13.1

Pressure Coefficient

0.5
Position:X (m)

1 15

(O Flap Experiment
(O Main Experiment

Flap Lower

Main Lower

Flap Upper
Main Upper

Fig IV.79 les valeurs expérimentales de la variation de coefficient de pression

* Résumé : ;
Les résultats de ce test sont résumés dans ce tableau :
Cp | Cp |Psmax| Psmin| V |V |
a Cl Cd Cm | max min (pa) (pa) max | min Re 1}
i 250% | 307
13.1 | 0.882 | -0.02 | 0.31 | 1.15 | -5.03 2856 | -13486 l 143 0.37 10e6 e-bs

Tableau IV-12 résumé de calcule visqueux avec a=13.1

148




Chapitre 1V calcule des performances aérodynamiques

< interprétation des résultats de fluent :

)’apres le tableau ci dessue nous observons aue les résnitats de ce test sont un
petit peut changées que le test précédent, tous simplement par ce que I’existence de

viscosité influe sur les paramétres aérodynamique de I’écoulement d’air.

-

Mais la pression statique reste sur les deux surfaces de I’aile varie d’un point

am— ] ~

v Aala AA
liaAallliaiv JUw

=%
o
—
Y]
<
pi
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cu
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ULl wi \-!u\/ 1a v

prés du la ligne de bord d’attaque de surface intrados, la pression maximale égale

1
1

(4]

a pics5ioii

2856Pa, et la valeur minimale de la pression est -13486 Pa elle est prés de la ligne de

bord d’attaque de surface extrados.

Donc la répartition de pression statique sur la surtace extrados et la surtace
intrados n’est pas la méme ; Ou sur I’extrados y a une dépression mais sur I’intrados y
a une surpression. La figure (IV-75) illustre bien ia dépression et ia surpression dans

les surfaces extrados et intrados

Et nous observons aussi dans la figure (IV-77) que le coefficient de pression est

entre le -5.03 comme valeur minimale et 1.15 comme valeur maximale, donc la

Daie ++ ﬁﬁ! -

"o oo natta o oo ot nrar nntra
LAVL LAWY, . L WL VoLl dll|iv vl peut

vrarintinn Aa M act Aan AT
[ VUL WL VU

a laan
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résultats avec 1’expérimentales, et d’apres les résultats de I’expérimentales notre
résultats sont un peut proche & la réalité. La déférence reste toujours dans la

construction de la géométrie et la qualité et la taille de maillage.

D’autre part les vecteurs de vitesses montrent que la vitesse maximale est au point
de bord d’attaque qui est égale a 143m/s, et ia vitesse minimale est au point de bord

de fuit qui est égale 0.37m/s.
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Chapitre 1V

Finalement le coefficient de portance et de trainée d’apres les résultats de ce test on a

calcule des performances aérodynamiques

les résnltats snivant

C = 0.882

Cd= -0.02

Tel que

Force total de pression
1v2s

Force total de viscosite

cd = %fvzs

Les forces de viscosité aussi calculées et données par fluent

f : la masse volumique de gaz idéal
S : surfaces de Paile

Vitesse calculée et donnée par fluent




Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

pu= 3.97e-05

Cette valeur est calculée avec un Reynolds Ré=2.51x10%

Sachant que

VL

e f masse volumique d’un gaz idéal

V : ia vitesse (caicuiée par fluent)

L : la corde de I’aile

Re : nombre de Reynolds
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Chapitre IV

calcule des performances aérodynamiques

1 la courbe de CL
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Fig IV-81 La courbe de CD en fonction de o
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

¢ Polaire poriance / irainée

1i est intéressant de tracer la courbe de portance en fonction de la trainee qui

permet de trouver la valeur minimale de la trainée ainsi que la valeur maximale de la

W Y » * 1 1 L4 b B o 1 ”~ L i ' .
poriance. A une incidence gonnée, on peu définir fa finesse 7= —= ei doni ia vaieur
d

maximale (f,, ) permet d’apprécier les performances d’une aile.

£ Lafinesse

Fig 1V-82 La courbe de finesse en fonction de a

D’aprés la courbe la valeur maximale de finesse <89 elle est correspondante 2

I’angle 10,1

Tel que ; CL=0.886 et CD=0.010
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Chapitre 1V calcule des performances aérodynamiques

L’Etude aérodynamique

En raison de la différence de pressions au-dessus et au-dessous (différence des
vitesses des filets d’air) , l'aile subit une force de réaction vers le haut, c'est la
portance. En subsonique la portance d'une aile de grand allongement est

proportionnelle 4 la circulation de 'air autour de celle-ci.

Pour une incidence positive (bord d'attaque au-dessus du bord de fuite), cette
circulation crée des vitesses plus élevées sur l'extrados et plus faibles sur I'intrados.
Seion ie ihéoréme de Bermowiill cela se iraduil par des pressions pius fories sur

I'intrados que sur I'extrados donc une portance dirigee vers le haut.

La principale différence entre un fluide réel et le fluide parfait est l'existence de

la viscosité. Cette viscosité se traduit par la présence d'une couche limite a la surface

limite en ce point. La couche limite part du point d'arrét et son épaisseur croit jusqu'au
bord de fuite ou elle est de l'ordre de quelques centimétres. Les couches limites
intrados et extrados se rejoignent au bord de fuite et se prolongent en arriére de l'aile

ce qui constitue le sillage.

A une certaine incidence, on observe un décollement important de la couche
limite. Ce décollement s'est toujours produit dans nos diverses simulations a l'arriere
du profii, puis ie point de décoliement remonte vers le bord dattaque lorsque
I'incidence augmente. Ce décollement se produit quand le gradient du champ de

pression devieni posiiif, et d'autani plus gue celui-ci est tmportant.
Lorsque l'incidence augmente, on observe :

D'abord aux angles d'incidences moyens, on observe gue la portance ne croit

plus aussi vite avec l'incidence, dans le méme temps on note une augmentation
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Chapitre 1V calcule des performances aérodynamiques

sensible de la trainée. Puis aux angles d'attague élevés, l'augmentation de la trainée se

poursuit accompagnée alors d'un net fléchissement de la portance.

o L’effet de viscosité sur la portance et la trainée :

L’étude effectuée par Dintermédiaire du logiciel FLUENT dans le cas
visqueux et non visqueux donne des résultats trés proches .on peut donc considérer que

{’influence des effets visqueux reste assez faible dans ce domaine.

¢ Effet du nombre de Reynolds :

a- Influence sur le coefficient de portance :

Pour étudier I’influence du nombre de Reynolds sur le coefficient de portance,
tragons la courbe reliant ces deux grandeurs. Il apparait alors que le coefficient de
portance maximal est une fonction croissante du nombre de Reyiiolds. Ce phénoméne
peut s’expliquer par le fait que le coefficient de portance maximal est principalement
fonetion de Pétat de la conche limite et de son décollement. Du bord d’attague jusqu’a
une abscisse X, (T point de transition) la couche limite est laminaire puis celle-ci
devient turbulente aprés ce point, ainsi, le frottement local de valeur élevée vers le
bord d’attaque diminue rapidement dans la zone laminaire, augmente fortement ala
transition puis diminue ensuite. Quand le nombre de Reynolds augmente, le point de
transition avance et, ia couche limite avangant et ayant ia propriete de mieux adherer,
le point de décollement recule. Il en résulte une augmentation du coefficient de

portance maximal.
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Chapitre IV calcule des performances aérodynamiques

b- Influience sur la trainée

11 est possibie de distinguer trois phases :

- On observe une décroissance du coefficient (C,) de trainée aux faibles

. 13- Py -
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iombres de R € &
de frottement de la couche laminaire qui recouvre alors une assez

grande partie du profil.

- Ensuite, C, reste 4 peu prés constant. Cette évolution est assez difficile
a expliquer puisque deux effets interviennent en sens opposé :
L’avancée du point de transition tend a augmenter la trainée tandis que

le coefficient de frottement diminue exergant ainsi I’effet inverse.

- Enfin, on observe une décroissance lente de C, aux grands nombres de
Reynolds, en effet, lorsque le point de transition atteint sa limite amont,
1~ -, S P 1 npd pmmmyrrraeda A% yanp el o 12 P l,....A-.-.
14 iajeuie partie au profil est recouverte d’une couche limite turbulente

et c’est alors la décroissance du coefficient de frottement turbulent qui

1 & namhre de Ravnnlde a dane nne inflnanca trac cionificative eur la
e nombre de xeyvnolds a qong 2an nce treg stomnicative sur 'a

1
Ansaas -y A A waaa H g

que sur I’angle de décrochage.
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Conclusi

Conclusion

Nous avons fait dans ce projet un calcule subsonique avec des condition bien déterminée a
I"objectif d’avoir des résultats proche de la réalité , nous avons validé notr@ avec des calcules
publier dans I’intemet fait par Defense Technical Information Center

Compilation Part Notice.

La simulation numérique que on a fait avec le solveur FLUENT nous a
permis a partir la déférence de pression et a 1’aide de TECPLOT d’obtenir les
charges aérodynamiques ; la portance et le moment aérodynamique sur I’extrados

et I'intrados

Grace a ce projet nous avons maitrisé les logiciels (SOLIDWORKS,
[CEMCFD, FLUENT, TECPLOT) malgré ils ont pris beaucoup de temps.

Nous pouvons dire que ce travail est considéré comme un tutoriel et une
référence utile pour les futurs projets de fins d’études ; et peut étre généralise sur un

modéle complet d’avion.
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ANNEX 1

LES COORDONNEES DE NLR7301 & LE VOLET
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Tableau N°1 coordonnée de NLR7301 (la suite)
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Tableau N°1 coordonnée de NLR7301 (la suite)
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Tableau N°1 coordonnée de NLR7301 (la suite)
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Tableau N°1 coordonnée de volet (la suite)
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Tableau N°2 coordonnée de volet (1a suite)
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