UNIVERSITE DE BLIDA
INSTITUT D’AERONAUTIQUE

Mo, e
L e i

MEMOIRE DE FiN D’ETUDE EN VUE DE L’'OBTENTION DU DIPLGME
D'INGENIEUR DETAT EN AERONAUTIQUE

Option :
STRUCTURE

THEME

ot CALLUL DES COEFFICIENTS
v, AERODYNAMIQUE D'UN PROFIL '
D'AJLE EN ECOULEMENT Y
" VISQUEDX i s

Présenté par : Proposé & dirigé par :
MEHD]1 Abderahim Mr ZEBICHE Toufik

HADJALLAH HADJALLAH Farouk

Promolion 2001 / 2002




Je dédie se modeste travail a toute ma famille, en
particulier mon pére , mes amis et tous les

enseignents de Cinstitut d aérorautique

H .Farouk,



Je dédie se modeste travail a toute ma famille, mes
amis et tous les enseignents de ['institut

d’aéronautique

M . Abderakim



[§ = fr e (1-\-'_1'--! FRms e T
TN A ket 50 b T B

Nous remercions toute personnes quiont été un
soutient et un exemple de réussite pour nous de
prés ou de loin , en particulier les enseignants de
Cinstitut &’ aéronautique , nous avons eus le grand

honneur de travailler avec notre promoteur Mr

ZEBICHE Toufik, on le remercie surtout pour
sa patience , pour sa compétence et pour ['apport
de son expérience quia été précieux. et sans oublier

les membres de jury qui ont accepté d étre
examinateurs a notre sujet

et nous remercions aussi les honorables assistants.



Institut d’aeronautique Résume

L'objet de cette étude est de déterminer le champ de vitesses de perturbation et la
Distribution des paramétres de la couche limite laminaire ef turbulente, par une
étude numérigue de I'écoulement visqueux autour d'un profil symétrique.

Pour cela, 'étude  :lisée s'est déroulée suivant deux grands axes Une
premiére partie gui traite le cas de l'écoulement non visqueux, qui servironf de
conditions aux limites pour l'écoulement visqueunx.

Une deuxiéme partie qui traite le cas de l'écoulement visqueux, oit on va
résoudre les éguations de Navier-Stocks en coordonnées cariésiennes.

Ce ftravail présente une méthode numérique de calcul des déférents
paramétres, d'un tel écoulement autour d'un profil syméirique et que l'on peut

étendre a des profils quelconques.
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This study consisted primarily in the resolution of the equafions of
Na or Stocks. This resolution and according to nature of the flow.

Like first observation, that we could make, is that the results obtained,
by the various methods numerical analytical methods (theoretical).

The study of the laminar boundary layer simple and easy fo solve that
it is analytically or numerically. On the other hand that of the turbulent
boundary layer still runs up against the forecast of the phenomena of

transition and modeling from turbulence.
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NOMENCLATURE

: Rapport des chaleur spécifique.

: Masse volumique,

: La celerite du son,

: Parametre de forme (Polhaussen).

. Potentiel de vitesse.

. Potenticl de vitesse de perturbation.

: Viscosite dynamique,

: Viscosite cinematique.

: Vitesses e l'infini (écoulement libre).

: Epatsseur du profil utilisc.

: Corde du profil

: La force de pression par unité de surface.

: Facteur de d'entra’nement.

. Facteur de forme (écoulement incompressible),
: Facteur de forme (écoulement compressible),
: Epaisseur de la couche limite.

: Epaisseur de déplacement.

. Epaisseur de la quantité de mouvement.

: Coetticient de frottement compressible.

: Coctliclent de frottement incompressible.

: Nombre de Reynolds (paramétre adimenssionel).

: Force de contrainte,

: Le nombre de Mach a I'infini amont (paramétre adimenssionel)



: Température a l'infini (écoulement libre).

: Masse volumique & l'infint (écoulement libre},
: Pression a l'infini (ecoulement libre).

: L'angle d'incidence,

: Le nombre de Reyrolds unitaire,

: Vitesse de perturbalion selon 'axe (x).

: Vitesse de perturbation selon l'axe (v).

» Vitesse de ['écoulement potentiel.

: Nombre de Prandtl.

: Nombre ce Reynolds (8, 1a longueur caractéristique).

C Witesses extérieure de 'ecoulement libre.

: Nombre de Mach a l'extérieure de la couche limite,

x,y.2 : Cordonnées cartésicnnes.
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INTRODUCTION GENERALE

La dynamique des fluides, branche particuliére, 4 la fois de la mécanique des
milicux continus e de la thermodynamique, a4 pour objectif 1'étude des
ccoulements généreés par se mouvement relatif d'un corps plonge dans un fluide.

De puis quelques décennies, la dynamique des fluides a subit des
développements considérables, qui tiennent, pour l'essentiel, aux progrés incessants
effectues a la fois dans les domaines du caleul numerique et techniques
experimentales.

e domaine d'application de la mécanique des fluides est extrémement vaste
mcluant ainsi par exemple, les domaines de l'aéronautique, la combustion,- le
nucléaire et 'hydraulique.

Dans une étude sur " Le mouvement du fluide avec de petits frottements
présenteée dans un congres a Heidelberg en 1904, Prandtl a montré comment il était
possible d'analyser les fluides visqueux & laide des considérations théoriques et de
simples experimentations, il a prouvé que le Nuide prés d'un solide peut étre divise
en deux régions

- Lme trés munce couche (couche limite) immédiatement voisine 2 la
paroi ou l'effer de la viscosité est dominant.

- Une région hors cette couche on l'effet de la viscosité peut étre négligé.

Avec cette etude Prandtl a ainsi réussi 3 donner une explication physique de
l'importance des écoulements visqueux.,

La théorie de la couche limite arrive a résoudre un grand nombre de
problemes de la mécanique des fluides, mais ¢lle reste limitée et ne peut s'appliquer
dans certains cas ol I'écoulement contenant des décollements (chambre de
combustion, ete.)

La non linéarité des équations de la dynamique des fluides (équation de
Navier-Stocks) présente unc barriére & la résolution analytique des problémes posés
dans ce domainc a l'exception de quelques cas simples. Cependant avec 'apparition
de l'outil informatique une nouvelle voie s'est ouverte aux ingénieurs.

1



Lobjet de cette etude est de déterminer le champ de vitesses de perturbation et la
distribution des paramétres de la couche limite laminaire et turbulente, par une
ctude numérique de 'écoulement visqueux autour d'un profil symétrique,

Pour cela. I'¢tude réalisée s'est déroulée suivant deux grands axes Unc premiere
partie qui traile le cas de I'écoulement non visqueux, qui serviront de conditions aux
limites pour I'écoulement visqueux,

Une deuxiéme partie qui traite le cas de I'écoulement visqueux, ot on va
résoudre les équations de Navier-Stocks en coordonnées cartésiennes.

Ce travail présente une méthode numérique de calcul des déférents paramétres,

d'un tel écoulement autour d'un profil symétrique et que I'on peut étendre & des profils

quelcongues.



CHAPITRE I
ECOULEMENT
NON VSQUEUX




ECOULEMENT NON VISQUEUX

I.1- INTRODUCTION

La resolution des équations différentielles de Navier-Stockes pour un
ccoulement visqueux, représentc un probléme mathématique considérable, cela est
la conséquence de leur nen - linéarité: Mais, il reste possible de trouver des
solutions exactes pour des cas patticuliers et simples,

En premiére approximation, on considére que 1'écoulement autour du corps
est non visqueux en résolvant ce probléme, dit probléme extérieur. On dispose d'une

distribution (U, £, p.,T,) des vitesses, pressions, densités et températures a la

frontiére du corps Cette distribution servira de donnée a l'infini pour T'étude de la
couche limite. Ces ¢équations générales de 1’écoulement autour du corps sont
simplifiées par les hypothéses suivantes :

- écoulement permanent et bidimensionnel

- forces de viscosité et volumiques négligeables

- fluide parfait

- ccoulement adiabatique et irrotationnel

Toutes ces suppositions conduisent 4 des équations simplifices de
I'coulement bidimensionnel, compressible et non visqueux.

1.2.EQUATIONS GENFERALES DE L'ECOULEMENT NON
VISQUEUX

Pour la déterminztion des paramétres décrivant |'écoulement du fluide autour
du corps, on considére l'équation de quantité de mouvement et trois équations
scalaires (I'équation de continuité, 'équation d'état et I'équation d'énergie).(81

1.2,1. Equation de quantité de mouvement

La conservation de la quantité de mouvement d'un écoulement non visqueux,

en negligeant les forces extérieures, est

B = =
—+ (P V) = Lp {I-1}
o p



!:'—'r'l'_‘—=——;_‘— {1-2)
dx dy P ix
i, Y 1 ap

.'l:'?i - L.lr_ e e S (]’_3)
e &y p oy

1.2.2. Equation de continuité :

Le principe de conservation de la masse pour un écoulement compressible est
donné par l'exprassion vectorielle

~

A

&

+S{pF)=0 (1-4)

Pour un écoulement permanent, bidimensionnel, I'équation de conservation de

la masse s'éerit

dlp u) cip v .

§ =0 1-5]
= 5 (1-5)

1.2.3. Equation d'état et vitesse du son ;

L'équation d'état d'un gaz parflait est :
P-p oT (1-6)

Ou r est la constante caractéristique des gaz parfait

Pour un écoulement irrotationnel.

) fy. ;
SRE ou  a= P (1-7)

& Ve
Ou a : est 1a célérité du son

L'cquation exprimant l'irrotationnel est ;

W A
roi—v=0 ou HL_P_j (1-8)
vy Ok

L2.4. Equation de conservation de I'énergie

[.'€quation de conservation de l'énergie s'exprime par ;

a e

g_—l- - T = o5fe (I-Q}



[.3.JMETHODE DE RESOLUTION DE L'ECOULEMENT NON
VISQUEUX

Les équations de 1'écoulement du fluide non visqueux autour du corps
forment un systéme d'équation aux dérivées partielles qui ne peut étre résolu
analytiquement ou on a recours a des méthodes numérique donnant une bonne
approximation de la solution du probléme. La méthode consiste 4 linéarisée les
¢quations de I'écoulement en supposent que I'hypothése des petites perturbations est
verifiée (écoulement supersonique et subsonique), dans laquelle on admet que ces
vitesses de perturbation sont petites en comparaison a des vitesses de |'écoulement
et de la vitesse du -son [3]. Le corps que nous considérons est un profil mince
permettant d'utiliser la methode des petites perturbations et les équations décrites c1
dessus peuvent étre reduites a une seule éguation, I'équation d'onde.

Cette equation est hyperbolique, non linéaire ¢t sa résolution est complexe

[.3.1. Equation des vitesses potentielles ; [2]

Figure .1 Profil des vitesses

Reprenons les équations (1-2) et (1-3)

i » o 1 8P

Mt Mot Sty =
dx gy Podx
oV Oy [ &P

W—-o1 S e
ay v P ooy



L'équation (I-7) donne :

oF - p
TR Ty
ox e
aP .2

— =4 —
& &y

Les equations (I-2) ¢t (1-3) deviennent

it £ a” A

W Y= e {I-10)
ox Ej-‘ ooy
5 o} L
Ci £ a- OF

L (L (I-11)
dr iy p ooy

D'autre part, I'equation de continuité est
|

pu) Apv) _

0
A |.-.?1’
o |:..:'\I . L & oo
ou ! e e, P BBy g (1-12)
& i p Bk oy

" : : - . 80 ... 8P
Des equations (1-10) et (I-11) on tire les valeurs de == et ==

X
p P, e Su
_— = e i P + —
PR L (-14)
&p p oo v
— ==t V—
ol (1-15)

Ln reportant ces deux expressions dans I'équation (1-12) on obtient :

ae eu 1| [ pY e &) p i By v
—— u|—-., ‘H—-l—'L'T- v -—= | 4—+u— ||=0
de & pl\ @A & ) a’ \ @ &y

Fn tenant compte de 'rrationalité de I'écoulement, cette équation devient :

Foa oo Lo Mo =

I o ¥ | ov  2naw G
—= b s =1 (1-16)
a” )ox

@ o & &

%



S1 un ¢coulement stationnaire est 1rrotationnel, son champ de vitesse dénive
d'un potentiel g tel que ;

V= gradd

On a en coordonndes cariésiennes -

ip . A

H=—, =
clr oy

En substituant ces expressions dans I'équation (1-16) on obtient :

5: P ?3 =1
:__4]'_| 1__1 r?+2u.i' Hﬂ,‘ =10 '
ﬂx ll‘ ﬂ' ) IE!].-'" q-u”_r {n_l_]' T:'

(est une ¢équation hyperbolique non linéaire.

|.3.2. Linéarisation de I'équation des vitesses potentielles : [2]

L'ecoulement ne doit pas présenter de choc courbe, puisque celui - ¢i engendre
un ccoulement totatiommel. U'hypothése de linéarisation peut étre faite lorsque les
perturbations apportées a I'écoulement uniforme par la présence de 'obstacle restent

[aibles.

Figure 1.2 Représentation des directions des vitesses

Le potentiel des vitesses @ s'exprimera comme la somme du potentiel di a la

vitesse U, et du potentiel de perturbation ¢' associer aux vitessesu' et v'

¢=0 _x+q’ (I-18)
#= @ ={7_ +u (1-19)
e



B _ (1-20)

¥

dy oy
P=P | P (1-21)
p=p.tp' (1-22
a=a,_+ua (I-23)

Ou:e' u.v, p', P!, a' sont les perturbations causées par la présence du corps
dans le MNuide.
La Linéarisation de probléme consideére que les perturbations sont petites par

rapport aux parametres de I'écoulement uniforme (non perturbé), on aura :

L'indice = caractérise les paramétres a 1'infini amont : écoulement non

perturbé de ['équation de I'énergie (1-9), on déduit

] . _ . ! 2 Z
) {Uw + y'} b2 gt oo _|__ﬂf_ (1-24)

2 ==l 2 y-1

En neghgeant les termes de perturbation du second ordre, on aura :

3 e
y i i,
U u'+ =—
=1, #=1
i s
: e I
=10 ——— s —=1
bﬂ;.aﬂf a'.l'.\

&
l.e nombre de Mach. M_ = 2= 4 I'infini amont donne :
13

ac

L

i

U,

o = .J"__i_,.u i

2
1 £
a:c



L.e produit :

yi=l PPl M
— M

- E.-':r

Est tres petit devant 'unité ; on a alors en développant :

] i 27
-
e Y 2 1.7 R e | 7. S SO,
s U, L)

Ou le symbole of ) représente les termes d'ordre de grandeur négligeable.

On en deduit :

rra T @ Pl ¥
i [ X A TR Ly
LR {Hf_,r—l)M; “—}
2 [ !
L 1] ¥ E)
Donce :
-] 2!
I { !
= ” 1
it a, U, )
Ll ¥ (1-25)
%

Toutes les termes de l'équation (I-17) qui sont multipliés par v sont petits et

cette equation devient :

(-m2)28 .20 (1-26)

o= ey

L'equation linéarisée d'un écoulement plan irrotationnel et stationnaire du
fluide compressible non visqueux est done :

Bi_a*q;’ g’

T med
oy

0 (1-27)

orF

Avee : B = t{:Mj —1_)

C'est une équation lin¢aire en ¢’ et dans le calcul des profils d'aile, notre

travail consiste & rechercher une méthode permettant de résoudre de telles équations.

)



1.3.3. Solution de I'équation d'onde [8]

L'equation (1-27) est une équation d'onde plane dont la solution est en
geénéral de la forme :

¢ '=f{x-By)+g(x+By) (1-28)

Ou f et g sont des fonctions arbitraires qui seront définies par les conditions

aux limites suivantes:

Ses directions (x- b y =uste) et (x+ b y =cste) sont appelées caractéristiques
montantes ou descendantes de T'écoulement. Ces directions ; en effet, les
perturbations entrainées par un point 0 placé dans un écoulement se propagent a

l'intérieur d'un cone de demi-angle au sommet ¥ tel :

gt %: | 12
Vi =1

1 sint W

M- —1 cos W

Ig:""l" —

(] 1, 1 1
Dol ! sin¥ =+—
M

-

On en déduit que W est I'angle de Mach

Figure 1.3. Zone de perturbation



On constate, d'aprés la définition de B ; et la figure :1-3 que les directions
(x+by) et (X+by) sont paralléles aux génératrices du cone de Mach Les directions
caractéristiques sont aussi les ligne de Mach de I'écoulement. Du fait que les zones de
perturbations sont délimitées par des zones bien déterminées (cnes de Mach) et que

les perturbations qui influent sur le mouvement du fluide proviennent du corps on

doit avoir dans I'espace au dessus du profil (y >0, g=0), de sorte que :

0=f (x - By

Et que dans ['espace au dessous du profil (y=0, =0)

o' =glx+By)
L.3.4. Conditions, aux limites [8]
La condition de ghssement impose sur le profil, un vecteur vitesse qui est

langent en toul point
Ceci s'exprime par :
I}P o=
La tangente air profil en un point donng est
(I-29)

(7 demi-normale extérieure)

v =h{x)
La pente du vecteur vitesse devant étre égale 4 la pente de la tangente, on a
(1-30)

P

i

[h'{.r)]P = i == =
i W TH

«' étant négligeable devant(/, , la relation (1-30) devient
(I-31)

s [F:'{x}] P
Le corps est de forme élancée; donc la valeur de y, (ordonnée du point sur la

paroi) est petite, on peut alors en n'importe quel point (x, y) de la paroi exprimer la
vitesse v en séric de laylor développée autour du point (x, 0); ce qui correspond 4 la

position le long de la corde :
| (1-32)

vix, V) =w(x,0)+

11



En négligeant tous les termes du premier ordre dans (1-32), on a alors dans ce
cas :
Vixy) = vix,0)
Et I'équation (1-31) devient :
vix, vi = Uy [h ~(x)]p (I-33)
51 on considére un profil symétrique par rapport a la corde (profil
supersomique), 'équation donnant la forme d'un tel ¢corps sera :
¥ ==xh(x)
Determinons les fonction fet g telles que
¢ 1 (x - By)
Pour y=<(}
¢ ' =g(x+By)
I, Pour y=0 ; ' =ffx-By) e y=hMx
Conditions aux limites
vix ) =L A0,

3%
e

o

/
Avee : wx,0) =|
Y

A

f ry r
mmplique: A :{ % } =—8.1"(x)
a

oyt &(x— By)

On deduit :
¢ L'r;c- r
===, (1-34)
Une intégration simple donne :

)= —U?“" h(x) + o _ (I-35)



Les perturbations n'élant causées que par la présence du corps dans le fluide, 1a

constante d'intégration est donc nulle.

['equation (2-36) devient alors |

|

j%ﬂ=—%§MU (1-36)

Par conséquent :
i 8
¢ (x3) = fla—By)= _?MIJ By)

2. pour y<0 ;9 "= g(x + By) et y =—h(x) (I-37)

800 = * ()
donc : 0" (x,¥) = g(x+ By) = %ELJH By) (1-38)

[.3.5 Calcul des vitesses de perturbations [2)

Pour v=0 :

0" (63 = === h(x = By)

u'= L, 489 —ih’{x - By)

cx B

1= i = I_,IIL:JI."II::.'E - I‘.r_}»']' = Bu'
iy

Pour y<0 :

T

" Ll - :

X, 3)=——hix+ By)

¢ x = v
. ELl] H

7
i S —?h'{x+ By}

- [
- '

——= EJ'I_“.‘rj'.L.-Y i By) = By
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Du fait de la symétrie du profil, les caleuls sont faits sur l'extrados (y>0) ct
les résultats sur l'intrados seront déduits par symétrie,

Donc pour y>0, les perturbations u' et v' sur la paroi sont ;
F Ir"llﬂc 1
W = E.“I [J.'f. +B_}‘P}

V==
l.a vitesse totale en un pomnt est :

1~

=7, +u' ) +v]

-

On: F=U_+gradd"

Le module de 1a vitesse totale

Vo= (U, ')+

Le nombre de Mach en un point de la paroi est
W
=2
Ou M, : nombre de Mach local
a, : vitessc du son local
La relation enire et les autres paramétres est : 1],
" ! .'Jll v—1 1'_ S .
[_ =1 /142 ..w;{u A (1-39)

a:. A ! '\.Un"-)/

Ot : a. est la vilesse du son a l'infini

Ainsi, tous les paramétres permetiant de caleuler a, et v,, donc le nombre de
Mach en un point P de la paroi sont déterminés.
1.3.6. Calcul des températures, pressions et densités [2]

La température cn un point P sur le corps est donmée par la distribution

sulvanlte :

(I-40)

4 y=1 .2 u"+v‘j
T *
A
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Ou T, est la température a l'infim

On en deduit 1a valeur de la température en un point de la parol du profil, ains:

que la pression et densite sur le profil

Pour un €coulement isentropique :

£y J';'II
P=p|& (1-41)
(I_o ¥
: P ¥
et : P_ J (1-42)

U.3.7. Résumé du procédé de caleul
U, .,
Wy = ——Hw-h {x, +8y.)

F'o=—hu, '

=W, +u,")

2y
¥ = i ¥
Af, = — R=ﬂFJJ pﬁpﬁﬂ]
a \ P
. 32
il W% ul.\,fi 1_[Lﬁll
. /'/ & Ve
H=1,I,l.-‘|ffj,—]
b 1 12 12N
1:1_!" 1&-1’3;(-2—1{—*“ v J
Eal 2 h v:l 1“l:\:\-

L5



Toutes les grandeurs sont déterminées en un point P du profil suffisamment
¢loigné de l'onde de choc provoqué par le corps. Pour la détermination des
paramétres juste aprés lc choc, on utilisera la théorie des ondes de choc obliques, car
la méthode des perturbations n'est pas applicable au voisinage du point d'amrét du
profil, La vitessc de perturbation ct de la vitesse & l'infini amont en ce point, somt
ézales en module 2t opposees,

Remarque

L'écoulement autour du profil est supersonique, donc il y a une onde de choc
qui se produit au bord d'attaque. l'onde de choc peut étre attachée ou détachée du
corps. Dans notre étude, on propose une onde de choc attachée pour AVOIT un

¢ecoulement complétement supersonique a 'aval.

16
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ETUDE DE L’COULEMENT LAMINAIRE VISQUEUX
ILL INTRODUCTION

Dans un écoulement visqueux autour d'un corps quelconques les cffets de
viscosité s¢ manifestent dans une mince couche adjacente a la paroi appelée couche
limite,

Le premier a avorr introduit la notion de couche limite est Ludwing Prandtl en
1904.

L'¢épaisseur de la couche limite

L'épaisseur de déplacement

L'¢paisseur de quantité de mouvement

Le coefficient de frottement.

I1.2. PARAMETRE DE LA COUCHE LIMITE

S1 l'on considére une couche de particules trés petites en contact avec une
paroi plane, laquelle présente toujours des aspérités, les actions de parois sont telles
qu'on peut admettre une adlhiérence compléte, donc une vitesse d'écoulement nulle
pour cette premier couche de fluide .

De fait, a partir de la paroi, et perpendiculairement a elle, la vitesse de
I'écoulement s'accroit depuis zéro jusqu'a une valeur stable U, appelée vitesse i
Iinfini ou witesse libre, Cet accroissement d'abord rapide est ensuite de plus en
plus lent,

Le Profil des vitesses correspondant a la section normale T de I'écoulement.

i

1

Fiuidea libre

e - -’J‘HE". ......... llr\
l“.‘ e = :J' | Coucne emite
ki :
3 iy
R e e T P
AR

Figure II.1.  Profil des vitesses

17



De fagon précise, 1'épaisseur du fluide, en contact avec paroi a travers laquelle
la vitesse passe de zéro 4 0,99Uo est appelé la couche limite dynamique.

Au dela de la couche limite, la vitesse est pratiquement invariable, on est dans
une zone de fluide libre ou les effets de viscosité ne se font plus sentir.
11.2.1. Epaisseur de la couche Limite

En général, I'épaisseur de la couche limite dynamiquc s’z;g!__l?{gt dans le sens
de I'ccoulement et a partir de l'extrémité amont de la paroi (bord dattaque de
l'obstacle) ceel en raison de la transmission progressive a travers le fluide, des effets

de freinage de la parol.

b2 ' = 12

Up =2 >
—-—..b I
s 0.99U, 5,
_..} )
- = - -
Obstacle

Figure.ll.2 & : épaisseur de la couche limite dans la sectionZ,.

il

Lt

Si le nombre de Reynolds (g, = yest faible, la couche limite est laminaire.

Pour des nombres de Reynolds élevés (supérieurs au nombre critique), la

couche limite devient turbulente

IT est commode d'imtroduire a la place de I'épaisseur de la couche limite les
€paisseurs suivantes.
I1.2.2. L épaisseur de déplacement (de refoulement)

Cette quantité dont il faudrait déplacer la paroi limitant un écoulement pour

conserver 1'¢paisseur de déplacement.

18



y Ua
Y a
I | ,/‘F,::
el s AT
L sczg g T il — 5
l | ; LH I
J o —~je - . Tl
U L
Figure IL.3 Epaisseur de déplacement
En effet iy, :Z J'{:.:} —uldy |
g, . lc débit volumique qui manque par unité de profondeur.
Deuxiéme maniére, on peut écrire :
rfru 3 'Lllnaj {Il'i}
De deux expressions, on a
L L
[T
5 = I—_ - Gy (11-2}
R r
i | A
[1.2.3. L'épaisseur de quantité de mouvement
j f 2 ‘.:fy (I1-3)
a P
IL.2.4. Facteur de forme
On appelle facteur de forme ou parametre de forme :
aiL (11-4)
B,

Dans le cas d'un écoulement incompressible, H est 1ié 4 1a loi de distribution

des vitesses dans la couche limite,
L'épaisseur de perte de débit dans 1a couche limite est définie par :

A=8,-§, (11-5)
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11.3. LA COUCHE LIMITE LAMINAIRE _[6]

Considérons un corps cylindrique balayé par un courant de fluide a propriétés
physiques constantes dont la vitesse au loin de U est perpendiculaire au génératrices
: I s'agit done d'un €coulement plan que nous supposons, en outre, stationnaire,

S1 A est le pont d'arrét, tout point P du profil peut étre défini par une abscisse
curviligne x, comptée i partir du point d'arrét A (Fig.11.3).pour définir, au voisinage
de la paro, la pasition d'un point M.

S1 P est le point d'imtersection de cette normal avec la paroi, le point M est

repere par les valeurs de x et de PM =y,

Figure.IT.4. Propriétés physiques de I'écoulement

La mesure des pressions a la paroi permet de connaitre I'évolution de la
vitesse u, dans I'écoulement libre a la frontiére de la couche limite.

La méthode de la résolution approchée utilisée permet de confondre la vitesse
L. au point définissant 1'épaisseur de. la couche limite.

La méthode de Pohlhausen utilise une condition, de continuité de la
vitesse(dcrivee seconde) a la frontiere de la couche limite. Pohlhausen suppose que
Ia distribution des vitesses dans la couche limite laminaire peut étre représentée par
un polyndéme allant jusqu'au terme ((3/8)").

1

7 3 o LR
¥ | ¥ ;

= | +efx)) = +d(x)
'-L_b A |x‘b _fl

| (11-6)

A

e

i {L'W
e | _'f':l Lt "'b.-"l.-
( _|..6 ()

Iy !

!K'
!

S|

[I n'y a pas de terme constant puisque u = Q, pour y = 0,



[ du df du }#

ﬂi'»'aﬁ-' dy
P dy = ‘
dx
= dP

du = [.P + -'Edl?]dy

'

Figure 11.5 Forces s'exergant sur le volume de fluide

les forces d'inertie étant négligeables au voisinage immédiat de la paroi, on doit
admettre que, tout prés de la paroi, dans un petit volume dx dy, il y a equilibre entre
les forces de frotrement et les forces de pression qui s'exercent toutes les deux

paraiiélemcnt alaparoi (Fig.J1.5))

lJ.\ —_ | haly — —a’xcﬁ
dx
Par suile ;
" ﬂ _ P " 87 dug (”_?}
Wy . dx 2v dx

De l'expression (11-6), puis de I'équation (11-7), 1l resulte que :

b | d u | B du, (11-8)
3 _d_p - 2v dx

4 L)

Sinous introdulre le parametre de forme *

s 6" dug (11-9)

v oot

II vient ;

—



Les trois autres coefficients a, ¢ et d se déterminent par les trois conditions °
w=u, Bulv=08"/3" =0, pour y=5
On artive ainsi au polynéme :

]'\'

7 k|
[«" il (11-10)
;ooesly 8"

ry
it a a8,

Par suite, le profil est donné, en chaque point, par la valeur de facteur de forme

“en ce pomt,

Dans le cas de la plaque plane “=du. /dx =0 on obtient alors la loi de

distribution de vitesse.

=
3

La relation (I1. 10} permet de calculer 1'épaisseur de déplacement, I'épaisseur de
quantit¢ de mouvement &, et la contrainte de frottement 4 la paroi * en fonction de 6

et de u, on obtient alsément

&3, 3 AR 37 2
T W (1I-11)
e 0 130 & 13 945 9072
[t
C A +12u
Ta=p|—| = I1-12
g &y ) 6 B ( )

Sinous portons ces expressions de &,de 6, et de < . dans la relation globale de

quantité de mouvement (I1-13), nous oblenons

22



¥ Ly -1 Wy r =k = z
A 7 24 n i p 7 B P Wy :
Bl o J ”oﬂihi SO e (11-13)
V100 130 315 945 4530 ) dx de L3150 945 9072 6 0

Les relations (1IL4) et (111.9) conduisent & une équation différentielle du

premicr ordre mais non linéaire pour *

dii, d’u,
& oy dE o I-1:
3= . (™) du; A(™) (I1-14)
ax

qui en principe, permet de délerminer 4 (x), si l'on connait la loi «, (x) ou, ce v
qui revient au méme, la loi de distribution de pression le long de la paro.

La fonction * () étant connue, on peut déterminerd (,) a partir de I'expression
(11-9). Ces calculs sont longs, I'équation non lingéaire (II-15).comportant les points

singulicrs u, =0 et du, /dx =10
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1.4, METHODE DE RESOLUTION
Dans le cas d'un bord d'attaque arrondi, au point d'arrét A, u a est nul, d'apres
(IT-13), la relation (11-14) se simplifie et donne, si I'on y porte I'expression de
du; /dx , urée de (11-9), la valeur “o ™ & I'impact.
On trouve "0 =7.052
De la valeur de "0 ,on peut deduire celle de &, a I'aide de (111-4)
Le calcul, en chaque point du profil, de I'épaisseur 8,(,) peut se conduire de
la maniere suivante ;
La relation globale de quantité de mouvement pour un fluide iso-volume

(incompressible) (équation 11-7) s'écrit en multipliant ses deux membres par & Jus /v,

T80, U, ddb, (. 5 )87 :
ety Bt i ﬁz._l Fig ‘“_?_ (11-15)
iy 0, ) dx
(AT "
Nous allons calculer 8 2(x) a partit de cette relation :
Pour cela, introduisons un nouveau paramérre de forme :
. 85 du,
K=-L_3 (11-16)
vy

qui ne differe de' l'expression (I1-9) de » qui par le remplacement de & et §

compte tenu de (11-13), cetle expression peut encore s'écrire !

{a # PR A
37 ]n 37 (11-17)

\315 945 9072, 315
Les expression de8 /8, et de -r P62 /uuy, rapports qui figurent dans l'équation
(II-10), sont, d'aprés les expressions (I1-13) et (I [-14), des fonctions de A, et par

suile des fonctions de k; elle peuvent respectivement s'écrite

'3 fad 3 2t
B e T 113
= fiK) = 10130 10 130 (11-18)
ﬂ'! A s Iy

35 945 9072 315 945



(II-19)

5, AN 37 s ’*EW
315 945 9072 )

10 (k)= 24|
; %,

Pk, LY

ILS.ECOULEMENT LAMINAIRE COMPRESSIBLE
1L5.1. Facteur thermique pariétal |6]

Le facteur thermique pariétal (r) ne dépend pratiquement que de la nature du
fluide ; 11 est fonetion du nombre de Prandtl P, on 4

VA

y =

ou P, est le nombre de PRANDTL turbulent dont la valeur la plus précise est
pour l'air, s1 I'on prend P=0.72, on trouve r =0.85 .

Alors que r =1 pour P=1
[1.5.2. Parametre de forme Fi

La transformation pour le paramétre de forme laminaire compressible est
donnée par :

H=I+aM?+p Tole
: T

Ot : I7 est le parametre de forme en écoulement laminaire incompressible.

La plaque étant athermane; T,= Tp

Pour un écoulement laminaire o = 0.667

Donc I = T+ 0.667 M

11.5.3 Coefficient de frottement laminaire compressible
Le coefficient de frottement est donné par :

C, :EE,
; T v

Lo

T 1
Aver — - —— :
T, 140144,

el

Comme: r—=0.85
T |

Lo
T, 1401220



Done :

= |—1 | &
5 1+0, 1220

o

Pour le caleul de la couche limite & . Rebuffet | 12 | utilise I"expression :

= |+'i”r%'I

v 2H

RECAPITULATIF
u=1.7111.10 fz_ﬂh 3i,/[ ?:J 4]

ot : M : viscosité dynamique .
5= [10.4°K : constante qui dépend du gaz .

047 o
l-'_puﬁu-[ u'xﬁ

Gr=t o) (372 _a "|*_
- ( )Gl: D455

¥ 1
2 _[ =0, lzzw'?] Z

dé:_Ce B (H+2-M2) gy,
de 2 M l14+0.122M J i

& TR, . SH :
O =iTa2 d i 1|2HJF
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11.5.4 Equation de Von karman pour les couches limites laminaires 3]

Dans ce cas I'écoulement libre ( hors de la couche limite ) est sans gradient de

pression le long de la plaque :

A = Lidbe
frid 9 {f x :

‘t

o

et B
e

8

i : >
S ST S I BV I s

Figure I1.6. La couche limite laminaire sur la plaque

-Rl' W A\ ‘
h!
|

Dans ces conditions 'equation de KARMAN s”écrit :

1o _dde :
pui  dx (11-20)

pour mtégrer cette équation , 11 faut connaitre la loi de distribution de la vitesse

cans une couche limite .

La force de frottement par unité de surface sur la paroi est :

Y /T T 7 T
el J =503 (11-21)

Les cpaisseurs de déplacement et de quantité de mouvement on respectivement

pour les valeurs :

v oo
L*y ﬂ %5— '55}:!}:%6 (11-22)

8 :
o’
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En portant les valeurs (IL1-18) ct t; (I11-16) dans 1"équation de Karman (111-1),

nous obtenons !
8_ 464 (11-24)

¥ JRex

En suite on peut calculer :

b_; (11-25)

1.740)

JRex

ﬁ_i=ﬂl-_ﬁ.‘}fl (11-26)
& +/Rex

aveo R:::c:%

Le cocthicient de frottement local :

_ tun_ _ 0.646 (11—27)

Pui ARe x
2
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L’ECOULEMENT VISQUEUX TURBULENT

HLT.INTRODUCTION :

L’écoulement turbulent est un écoulement qui s’accompagne d’un brassage
du fluide et des pulsations des vitesses et des pression . Les particules de fluide se
deplacent dans toutes les directions au hasard et leurs trajectoires sont souvent des
courbes trés compliguées.

Strictement parlant, un écoulement turbulent est non permanent puisque les
valeurs des vitesses et des pressions ainsi que les trajectoires des particules fluides ici
varient avec le temps.

IL.2. RELATION GLOBALE DE LA QUANTITE DE MOUVEMENT [6]

Le théoreme de la quantité de mouvement conduit 4 égaler les expressions

de POHLHAUSEN  diigr dl oy g premier terme cst la variation du débit et le

ilx dx
second variation des forces de frottement .Aprés simplification , on obtient I*équation

de Von Karman ;

i

i LS. .0
2 p,ﬁ,uf dx i'k\ w, Jdx p, dx (1I1.1)

("j T,r} :ﬁl—-'-a !KH'I"%\dﬂi, 53 dp

La méthode de Head permet d'intégrer cette équation et de déterminer les
parametres de la couche limite turbulente. Pour mieux assimiler cette méthode, on va
"appliquer au cas d’un fluide incompressible.

[1L.3. METHODE DE HEAD POUR LA COUCHE LIMITE TURBULENT [16]
IIL.3.1. Méthode de Head pour la couche limite turbulente incompressible

[in ccoulement mcompressible, les expressions précédentes deviennent :

"

B ﬁ“l—i) dy (111-2)

2 [ 3[}& J dy (LL-3)
En-

A= | iﬁ-aiv (LL1-4)
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C, dé, _(H+2du,)
+0, = (I11-5)

2 dx v, dx
[.’équation de quantité de mouvement est intégrer en utilisant une équation

auxiliaire qui est le débit d’entrainement du fluide dans la couche limite définie par :

dA_ A due TIT.
dx 3 e dx (111-6)

ou: I est le cocthicient d’entrainement , fonction du facteur de forme
d’entrainement

I Iydeflinit par :

_A_§-0
e B (-7)
La relation empirique de Head entre F et H; est :
F= 0.029%(H,-3)"%'* (111-8)

Une autre relabion entre le facteur de forme H et le facteur de forme

d'entrainement H; valable pour H < 2.2 est donnée par la loi des puissances

_2J1
Hy=ge s (I11-9)

In explicitant A dans ’éguation (LLI-6) on aura ;

d(HB:)_, H 52 du.

dx ue dx (IL-19)

Apres différenciztion 7 on obtient

dor = dH Hidz du.
i dx e dx =it e dx (-11)

En utilisant I'équation de Von —Karman (eéquation de quantité de mouverment)

(ILI-5) et apres substitution | 1l vient :

dHi____ 2 dH
dv  (H-1)* dx (11-12)

En substituant Hy et “”i dans ( LLI-II) on obtient finalement :

fiH_H{HE |}G2 d”ﬁ'+[(H ~1)F—H.Cr] (IL1-12)



La relation de Ludwing et Tillman entre lc coefficient de friction et le facteur

de torme est [5] :

(=0246 R%%%xp(-1.65 H ) (I1I-13)

Avec :

i i e
fy, UG, Pelicig,
Ve L

On obtient ainsi un systéme de trois équations a trois inconnues (&1 , Cy)

d‘ﬁ.ﬂ- E}?‘ dHL.{H'_LQ}:&
L 2

d.l e dx (LL-14)
H{pre—1 Pz due L l’[ HA)F-HG 8,90 ;

e dy t FFEo dx (LI-15)
¢, =0.240 exp (—1.5611 ]RDT:':"H’E (111-16)

Si on connait les conditions & 1'infini , le nombre de Reynolds et les valeurs

mitiales de 6. et H , le systéme d’équations précédent peut &tre résolu

Aprés avoir déterminé 3:, H ct Cren tous points , on déduit :

01=H. .82 (111-17)
On peut calculer
2H
M= 7

Don 0 =H1.52+01 (LL-18)

On a ainsi déterminé tous les paramétres de 1’écoulement visqueux

mcompressible du point de vue dynamique,



IL.3.2 Méthode de HEAD pour la couche limite turbulente compressible :
En écoulement compressible. un paramétre important entre dans les équations
regissant I'écoulement ; 81l 5’agit du nombre de Mach local qui suivant [’abscisse x .
Grenn a montré gue la relation, entue le coefficient d’entrainement F et le
facteur de forme d’entrainement H, reste inchangée pour I'écoulement compressible
Hypothése de Grenn : |6]
La distribution des vitesses dans la couche limite compressible est

caractérisée par le parametre de forme défini par :

(L11-19)

Y
E_G_L}Jy
Lii Ite

L.'indice K dénote une propriete cinematique des couches limiles

a
compressible .

La fonction d'entrainement F et le parameétre (H)), satisfont les relations
empiriques obtenues par Head .

La fonction d entrainement est définie comme :

ey

F=— [ pudy ' (L11-20)

 pelts dx :
111.3.3. Equations générales :
L’eéquation d’entraincment (I1-20) permet d’écrire 1'équation du débit la

couche limite compressible ;

%{peuci‘\]—pm.;.ﬁ (L-21)

Avec A pour ['ccoulement compressible est :

W .
A= -81= dy
Ij- [Pelde

Aprés substitution (voir annexe ), I"équation ( L11-21) s’éerit :

Ifn’.IHi=1” Hy doo Afi H! {fz,{g_
- v el (LL1-22)

Avec : F=0.0179(H;-3)y"""




111.3.4. Equation de Von-Karman :

Nous avons vu précédemment gque 1"équation de Von- Kurman s’écrit :

G o _dbs 5 (H+2\he & dpe |
2 pad  dx G e ! dx pe dx (LL-23)

Apres transformalion Cf ,(veir annexc) '¢quation ( I1-23) devient :

dHh_F _HCr  HUHL) g,
dr 82 28: ';M.;UH}_EJM,}J' dx (1LI-24)

3.5. Détermination du coefficient de frottement :
pour déterminer le coefficient de frottement , Spence a proposé de transformer
le coefficient de frottement de 1"écoulement incompressible par 'équation d’Eckert |

cn utilisant le concept de la température intermédiaire ;

Tom0.5(T AT H0.22(TT,) ( 111-25)

Le coetficient de friction est donné par I’équation de Spence :

= (IL1-26)

o

Tﬁ‘

C, =

ou s

3

+ + Coellicient de frottement en écoulement compressible

¢, : Coellicient de frottement en écoulement mcompressible

T, ¢ Température mtermédiaire ( movenne) dans la couche limite

T, . Température en un point de la paroi

T; : Tempéerature de frottement

Les relations empiriques les plus usuelles en écoulement incompressible

connant le coefficient de frottement sont celles de Ludwing et Tiliman :
E; =0.246 565'3.2&3‘1{]--:].n75,ﬁ-

2468

Cr=0.246 expl-1.56H s (111-27)
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La relation de Coles

“_‘;E LA H
o — N T4=03147 ( L1-28)
(Igg,,} R.a,}
AVEC !
Ef‘l: = pf:iia :

On oplera pour la relation de Coles | car elle donne C; avec une précision de
l'ordre de = 3% tandis que celle de Ludwing et Tillman est de ’ordre de +10%

3.6. Détermination des températures de paroi de frottement .

Si la température de 1'¢coulement libre est T, la température de la paroi P est

T, . la température pariétale est définic par le nombre sans cimensions :
7,-1,
CTE

(3

i

( 111-29)

dans lequells Ty est la température de frottement et Ty la température d’arret de

I'écoulement extérieur.

L'cquation de Barre de Saint venant donne ;

—L (111-30)

Ou : T,\,—Ft_=i':£'v l ;I.w;

2 )

£ R
Done: T, =F ==#(T; -7, J=f“fr-L" : - o

il
Dot I'on déduit le rapport :

!

T_."_ L= rl
E—l—-!-?—:llffc (lII-}lJ

pour une paroi athermane la température de paroi T, est égale & la températurc

de frottement.
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II1.3.7. Facteur de forme pariétal :|6]

En ecoulement twrbulent le facteur thermique parictal est ;
r=pi*
ou P, est le nombre de Prandi] turbulent
[.a valeur experimentale la plus précise du nombre de Prandtl turbulent cst
celle de Van-Dirrest :
=070 ; p=(10.70) =089

Avec la lo1 adiabatique :

T e |
s Ry S R
2Cp 2
ol : T;. estla température d’arrét extérieure

Cp  est la  chalewr massique a  pression  constante
r permet dexprimer ’échauffement de frottement en fonction de la vitesse Ue &
I"exterieur de 1a couche limite.
IIL.3.3. paramétre de forme H en écoulement compressible :

Comme pour le coellicient de frottement, on a la transtormation suivante pour

le parametre de forme compressible

H:%F_.T%l (111 -32)

ou H est le paraméire de forme en écoulement incompressible
La paroi étant athermane : Th=Ir

Donc :
Taies b B 0
H=2HH A=

En écoulement incompressible ;

— LE(Hi+0.68.4) |
H=30.71-86.8) (111 =33)




Avec:

fﬂ:ﬁﬁ—f__ ot ;’;'_1 rrblef

comme r=0%89
v=1.4 (air)

Done - T—' ZE140.178M7

Et H:(l+l].l?8M§IE| 1)-1
La température intermédiaire est ;
L=0. 8T L0247 -12)
comme To=fr
Tu=Ti ﬁsf ! | 021 4 s |J
D'autre part :
Tr g X s
T =]+ 5 M 3
Dome :
=1 “ +(). 144, r M }
pour r={.89

On aura:

Y/ A
T 140.128M 2

pour calculer le coefficient de frottement en écoulement incompressible | il
taut déterminer Rs:
Le passage de compressible en incompressible se fait par :
“"'”
Le rapport des ‘r’lSCOSItﬂSE est relic par la loi de Shtherland [12] au rapport

des température correspondante }L par |’€quation
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Lle "f_;r,,_I

!_[,..., Tt

Ou rest le facteur thermique pariétal

Dore: Bue] 2=l e (1134

Rﬁ::ﬂ.éi
M

St 'on connaft les paramétre X; , po, wet ween un point x,0, on pourra
déterminer les parameires x ,p, wet pen un point x par les équations de la

dynamique des gaz :

B Pl B BB,
ble

#.  est le nombre de Reynolds unitaire ;

p ebidel

Ro  unitaire= =Run
Lo
o Yelle
R unitaire=L""—p,
Ll
Moo AL
P . P-
Ifuy e
'.Lsrl'l Ll

Figure 111.4. D:stributior, sur 'obstacle



Al

On a done :

M _ P gy B -
Rav  pat ey’ s (ITT-35)

Nous allons donc exprimer pi e o :LL en fonction du nombre de Mach.

Expression de : H=

den

I _"IL'f z Har= ;'.L 1(-..-'.!
1|i|Lf ri

le=

Donc ¢

”—E:E II.E
e MoV

Mais :

‘.II,- _2 e
-r::: o ].+_2 .-1-1:: 1] 02.\?';’,:,
Loy y=2,. LH02M;
ERL

e

I

Tt e M ,Iﬁﬂ} ;
Bt =M\ 70 20 (I11-36)

O ue, M. sont respectivement ,la vitesse et le nombre de Mach a 1"abscisse

Expression de TTL

L_(T_}’:[ 1+ 0.2M7 ]” " -
T T\ 02ME

= B
Expression de : =
P

Ona: P=paT; R Fo=parTo
Ouar est la constantz des gaz parfais

Dong : 22-f£ T
p’"-" l'rc H‘i]
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Bt £ ’1+c11w2 e
TR 14D, EUEM

On en déduit le raport h,i ;
K|

£ _ M. ’1+ﬂ2m] nn:-wz 11 2 |1+{}2M~
R Ma\110.2M5 ) \ 150205 ) L+ %J 020
Finalement :
R Mo 110282
R Mol 1+ J,g;L{gJ (ITI-37)
Comme : R.«azpm”
J.-l.e".i'
Celr el J‘
_paten A, (140202 W -
i . 0N pouTTA

weo Mal T+0ZME,
Si on comnait les valeurs de peo s, He €1 Mgl un point xg

Iéterminer R en un point x oll le nombre de Mach est M. , ainsi s>, donc Rs: et par
s , pour équation on

de s
conscquent le coefficient de frottement pourront étre calculés

utilise la méthode d’Fuler .

Résumeé de calcul
3 1.3
o _ Peilde Af, [ 14+0.20F _
R b -ﬁf:u[\i—D.EanJ (I11-39)
Rﬁ :Rﬂc.ﬁﬁ {1[1_4(})
(III-41)

i

I|‘-"‘Ln'.:l—'_'- 1 =
(1+0.128 M2 )™

([I1-42)

S D.EEK;J{—I.EEFJ

(=
4 (lﬂgm F‘E.:E, }u.u.osw
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CJ = 1 E..r

(1+0.128822 )"

5;=H.82

0 =Hdz2+:

dH _r HilH-) g4p1.

—_——

dx 0 MA{I+MZ) dx

dd,_Cr E{_:_(H +2-M?) aM.

dr 2 MAIH02ME) dx

= . FRieRa
T TS

H=(14+0.178M2 Y H+1 )|

F=0.017TH =37
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(111-46)
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(I11-48)

(111-49)
(L11-50)



TT1.3.9.M¢thode de résolution de I’écoulement visqueux
Pour intégrer les équations ([11-45)et (1T1-46) , on utilise la méthode d’Euler .

T11.3.9.1. Principe de la méthode
La derivée d’une fonction f(x) peut s’écrire

ﬂx+m-}-—_ﬁ{ r)

u’ v ﬂﬂ 1 Ax

flax)

g F\ / B
/ £x) firif

A i+1  i+2
Figure IIL5.Schéma d’Euler

On :

A g Sath)-fx)
ol (B =

avee: A el
- .IJ"L"{JIF }

i Sath)- A fio—f
f ﬂ‘ K= Mx h

donc , la dérivée d une fonction {(x) est définie par :

7
ff ¥ f{'tj_i_

41



111.3.9.2.Exemple :

L Intégration de :

di_F _INCA HIlT+) g,
de 81 18: MJ+0.2MZ) di

La methode d’Euler donne

dfh _ 1”,} (H'}'
dx Si

Avee : Si=ti—n

(‘f_-‘l-f-:- (JIIQru}l—I — .H‘J
dx 5

On obtient :

(1), =)~ fw sten)cr (rnanf(vr.), (1) ]

g 25 tl”" ::Ifl : {}.E(M‘.)EJ

pour 1=0 (amorcer de la récurrence)

o i SUELCE (1) (Het1)|(Mo), {Mre]uJ
(Hi)=(T1)g ) 2(Ba), Moy (1+0.2(M. )

Intégration de :

@82 _Cf 8:A{H+2-M2) yag,
dr 2 MAIH02MD i

La methode d'Euler nous permet d’écrire :

din _182) —8:),

i 5
M = (‘H’ A| o5 ( M),
i 5
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You

J

(82).=(5:)+ ‘”:f ("*"”[ T{% Hi+2-(M.} )

pour 1=0 ( amorcer de la récurrence )

(6) =)+ G0 BMML-M) Ly, s (r )

2 (M) r0200) ]!
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IV-INTERPRETATION NUMIRIQUE ET ANALYSE DES

RESULTATS
IV.1. INTRODUCTION

On doit tout d'abord donner une définition pratique de l'aile, avant d'aborder
l'examen de ses caractéristiques géométriques,

Nous savons tous, qu'un avion ne se maintient dans l'air que grace a une
surface sustentairice soumise aux actions aérodynamiques, lesquelles déterminent une
composante verticale, dingee vers le haut, destinée a équilibrer le poids de I'appareil.

Cette surtace sustentatrice prendra le nom de voilure, et elle sera généralement
distribuée symétriquement par rapport a l'are longitudinal de la cabine. La voilure
peut étre monoplane ou multiplane. On ne construit plus guére, 3 I'heure actuelle, que
des wvoilures monoplanes, lesquelles sont constituées dune ou deux ailes
sustentatrices, Plus géndralerment, nous pouvons concevoir en théorie une aile dont
les dimensions transversales soient infinies, nous préciserons par la suite les qualités
d'unc telle surface portante.

IV.L1. Caractéristiques géométriques du profil d'aile

Le profil d'aile : Cest la surface déterminée par la section d'une aile & l'aide
d'un plan vertical parallele a la direction de la vitesse relative ( 1'avion étant supposé
dans la position normale du vol horizontal)

IV.1.2. Influence de la forme du profil.[11]

Les deux parametres fondamentaux qui caractérisent un profil, sont : son
eépaisseur et sa courbure ; nous allons donner leurs effets respectits sur des ailes de
méme allongement, pour deux profils différents

* profil symétrigue mince
* profll symétrique épais

Drapres les résultats obtenues dans une veine d'une soufflerie, on peut faire les
remarques ci-apres;

a) Le profil symitriqgue mince a une trainée minimale trés faible, mais une

portance faible.
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b) Le profil symétrique épais a une trainée minimale. plus élevée, mais une

portance éleveée,

" R

Corps épais Cnrp.s rnilnca
Figure IV. 1. Représentation les deux différentes formes des profils symeétriques.
IV.2. PROFIL UTILISE

L'histoire de développement des profils d'ailes est longue, eclle regroupe
plusieurs noms renommes,

Au debut du vingtiéme siécle, les méthodes classiques en hydrodynamique ont
ete appliquées avee sucees aux profils d'ailes. IT devenait alors possible de prédire les
caracteristiques aérodynamiques pour certaines géoméirie de profils d'ailes d'une
maniere théorique,

En 1929, Tlorganisme américain de recherche aéronautique (NACA),
commenea a ctudier les caractéristiques pour une série systématique de profils d'ailes
dans le but de trouver la forme du profil 1a plus adéquate.

A partir de 1932, on retrouve 'apparition des profils séries NACA qui sont
désignés par des chiffres dont la composition permet de déduire les principales
caracteristiques géométriques.

VL.2.1. Description du corps utilisé
C'est un profil mince biconvexe employé pour les avions dont la forme

genérale est donnée sur 1a figure ci-dessous

Figure TV.2. Représentation du profil utilisé (NACA 0012)
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Ou ; le rapport C/E s’appelle ["allongement du profil
C : la corde du profil
E : I'épaisseur du profil
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IV.3. ALGORITHME DE CALCUL DE L'ECOULEMENT

VISQUEUX.
ECOULEMENT NON VISQUEUX

ETAPE.1 : Introduire des données a I'infini amont (densité, Mach,
temperature, pression, incidence)

ETAPE.2 : Calcul des parameétres 4 I'infini amont ,Béta et la célérité du son

ETAPE.3 : calcul des paramétres locaux de I'écoulement non visqueux
(perturbation, célérité du son, température , densité , Mach et pression ).
ECOULEMENT VISQUEUX

ETAPE.4 : Calcul des parametres de 'écoulement laminaire visqueux par la
méthode de POHLHAUSEN (épaisseur de la couche limite, épaisseur de
déplacement, épaisseur de quantit¢ de mouvement nombre de Reynolds et coefficicnt
de frottement) par la methode de POHL HAUSEN de 1=1, NI ou Ni est l¢ point de
Iransition qui se détermine par la chute brusque du facteur de forme qui correspond
au dapassement du nombre de Reynolds critique,

ETAPE.S ; Calcul des parametres de I'écoulement turbulent visqueux par la
methode de HEAD (méme paramétres que 1'étape 4 avec & (ta min aire) = 8,,
(turbulent) qui est le pomt de transition),

TAPE.6 : calcul des efforts et coefficient aérodynamique«,, C, , Tr. Ty )

ETAPE.7 : Refaire la procédure, a partir de 1'étape 4, sur le nouveau corps

XK=

Yi=1r4+6
Jusqu'a avoir la forme optimale.

FIN DU PROGRAMME
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IV-4-ORGANIGRAMME DE CALCUL

| ecture des domnées a 1"infini amont
I"lr"l-ll.',f.’w, Pr..lT.n.lﬂ

¥

Caleul des parametres a I"infini amont
VYw,a,B

1=1,NF

=i

T=T+1 i Calcul des paramétres de I"écoulement
101 VISgUeux

u' ¥ Ty 8 1P

l 1non

ECOULEMENT NON VISQUEUX

ECOULEMENT
COMPRESSIBLE

|
- non
M=<04
oul —
L 4
ECOULEMENT
INCOMPRESSIBLE
» I=1,NF |«

‘ Methode de POHLHATISEN pour

. déterminer les paramétres de la
b=l couche limile laminaire :
& .o, Rey, C

|
i

G
.

ECOULEMENT VISQUEUX



1non

Point de
transition |

L 4

Methode de HEATD pour déterminer
les paramétres de la couche limite
turbulente :

&, 5 __R.E}"A s C;

l

1nan

Caleul des efforts et coefficients
acrodynamiyjues :
CiilCz. T, Tp

r

Relaire la méme procédure sur le
NOUYEaU coTps :
X=x
¥ = M= a
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IV.S.RESULTATS OBTENUS
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Figure IV.1 Variation de la vitesse de perturbation selon 'axe (x) en fonction
ce I'abscisse | pourun Machde 1.3 et 0.7, a=15°

200,00
- » COIpS A en sUpeErsonigLe
L=,
. o o carps A ensubeaniqua
_ ¢ o
100.07 & 5
L4 T
L
=
L
q Vs
E  ooo | 2o
- o :.
| I | i D.l—l—
0o 1.00 200 3,00 400
100.60 a4 & v o Oy 7 o0
2 i f
[
- o e B
-2C0.00 —

Figure 1V.2 Variation de la vitesse de perturbation selon I'axe (y)en fonction de 'ordonnée
pour un Mach de 1.3 et (1.7 incidence nulle , le long du profil

50



35000 -

L ]
.. ® corps A epsub
.
IiC { corps A en sup
32000 — . O
- * O
= 8 e
g .
= L -
™ L
g o o
g oy Jig
» -
20000 — b : "N
Q oo
24000 — ; ; |
0.00 <000 BO.03 12000
A {mim)

Figure 1V.3 Vanation de la température en fonction de 1" abscisses pour un Mach de 1 3et
0.7 avec incidence nulle | le long du profil
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Figure.1V.4 Variation de la pression en fonction de 'abscisse pourun Mach de 1.3 et 0.7,
incidence nulle | le long du profil
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Figure V.S Variation de la pression en fonction de la température pour un Mach de 1.3 |
incidence nulle le long du profil
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Figure IV,6 Variation du Mach local en fonction de ['abscisse pour un Mach de 1.3,
incidence nulle , le long du profil
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Figure IV.7 Variation de coefficient de portance en fonction de Pincidence pourun M= 1.4
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Figure.IV.8 Variaticn des épaisseurs de la couche limite pour un M =0.6 javec incidence
nulle le long du profil
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Figure IV.? Variation du coefficient de frottement en fonction de Reynolds pour un M =0.6
et incidence nulle
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Figure IV.10 Variation de températurc en fonction de |’abscisse pour un
M = 0.7, incidence nulle
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IV.6. ANLYSE DES RESULTATS
On considére un écoulement d'air dans les mémes conditions que dans une
experience en soufilerie.

* Conditions atmosphériques

Pression : P =1.013 bar
Temperature : T,= 288 °K
Densite : p.= 1.225 Kg /m’

Le Mach et l'incidence a I'infini sont variables pour voir leurs influences
¢ (éométrie du profiles
Corde : C = 100mm
Epaisseur maximum : E= 5,998 mm
IV.6.1. Résultats relatifs a 'écoulement non visqueunx
a-  Les vitesses de perturbations
Les figures (IV-1) et (IV-2) montrent que les perturbations sont effectivement pelites
cn comparaison avec la vitesse du son et celle de I'écoulement = "nfini,

La vitesse de perturbaticn est donnée par :

Vi =2 1-"Iu': ) R

La figure (IV-1) montre que I'écoulement au bord d'attaque subit une diminution de la
vitesse U selon l'axe, U =lw+u'
Cette diminution est due au contact de I'tcoulement avec l'obstacle. On constate qu'a
partir d'un point du profil qui correspond & 13 tangente maximale (A'(x, -by,)=0), la
vilesse u augmente el cela est dii 4 la détente de I'¢coulement.
La figure (IV-1) montre aussi Iinfluence de l'incidence sur la vitesse, on rouve que
les perturbations pour une incidence non nulle (positive) sont minimales par rapport 4
celles de l'incidence nulle.

On peut faire les mémes commentaires précédents pour le cas de la figure
(IV.2) ot les perturbations selon ¥ sont importantes au bord d'attaque, mais elles

subissent une diminution du point correspond a la tangente maximale.



b-  Distribution de la pression, la temperature et du nombre de Mach :

D'apres les figures (1V-3) et (IV-4), 1a pression et la température subissent une
diminution le long du profil, & partir du bord d'attaque ou ils sont maximaux jusqu'au
bord de funte,

Ces deux figures sont obtenues 3 des vitesses déférentes (subsonique et
supersonique.), et comme la relation entre la température est une relation
hyperbolique, cette relation est vérifice par la figure (IV-5).

Un parameire important donné par 1'écoulement non vi squeux est le nombre de
Mach local, donné par la figure (1V-6). Du fait que le gradicnt des vitesses varie en
sens contraire que le gradient de pression. L'écoulement est accélérs dans le sens des
abscisses croissantes. il n'y a pas de retour de fluide, ce qui évite la formation de
tourbillon (écoulement irrotationnel)

IV.6.2. Résultats relatifs 3 I"écoulement visqueux

La fgure (IV-7) montre la variation du coefficient de portance (Cz) avec
l'incidence, on constate une évolution rectiligne de ce coefficient (Cz=a.i) dans une
gamme d'incidence (0 4 15°),

La brusque diminution de (Cz) & partir d'une certaine incidence, (15 & 20°) est
due a la chute des dépressions sur l'extrados consécutive au décollement de la couche
limite, la zone intéresséc par je décollement augmentant d'importance avec
l'mcidence, les dépressions continuent 4 diminuer ainsi que la valeur de Cz, [9]

La figure (TV-8) montre le développement de la couche limite le long du profil
ol nous trouvons deux ¢coulements laminaire ef turbulent qui sont séparés par une
zone de transition qui est due 4 la présence d'un gradient de pression adverse, cette
présence s'exerce sur le développement de la couche limite turbulente sur la forme du

profil des vitesses ¢t sur son comportement a 'approche du décollement, ce qui

provoque une diminution corrélative du facteur de forme H =:—' deépendant du
i

nombre de Reynolds, en laminaire de 'ordre de 2.69 et en turbulent de l'ordre de | .45

pour notre cas.



Dans lz région de transition, le coefficient. de frottement augmente rapidement

comme le montre en figure (I'V-13),
En conséguence, I'épaisseur de la quantité de mouvement croit beaucoup plus

vite contrairement a l'épaisseur de déplacement, Ainsi ce demnier n'évoluc pas de

" a k ' &
fagom montante a cause de la varation brutale du facteur de forme H = h—‘ [17]

La figure (IV-9) détermine la vanation du coefficient de frottement en fonction
du nombre de Reynolds. On remarque qu'au bord d'attaque le coeflficient de
frottement en écoulement laminaire est maximal, puis il subit une décroissance due a
la diminution du rapport des vitesses U/U, et de la pente 4 l'origine du profil des
vitesses apportée par le gradient de pression positif, qui se traduit, par une
cecrolssance de Cf. L'expérience montre le plus souvent que le décollement est
"annonce” par une augmentation rapide de H et par diminution rapide de Cf, dans la
region qui lc précéde-.[7)

La figure (IV-10) montre la variation de la *empérature 4 la paroi en fonction
de Tabscisse en ¢coulement laminaire compressible, ot il y a une augmentation de la
température au bord d'attague due aux frottement élevés naissants d'une diffusion de
la quantite de mouvement, puis en remarque une diminution progressive de la
temperature due a la décroissance des forces de frottement (coefficient de fortement),

La figure (IV-11) montre la variation du coefficient de portarice en fonetion du
nombre de Mach & 1Ynfini amont & une incidence donnée, le coefficient de portance
augmente en subsonique et décroil en supersonique car ce coefficient dépend
seulement de l'incidence de l'écoulement. [1]

4y
,,'.f'_-:\-*l:‘-c ~1

-

La figure (TV-13) montre la variation de coefficient du frottement en fonction
du nombre du Reynolds, en écoulement turbulent, on distingue que le coetficient de
frottement est maximal au point de transition due & la naissance d'un gradicnt de
pression positi (point de décollement), puis une diminue progressivement cause de

I'augmentation du nombre de Reynolds, [7]

9
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La tigure (IV-12) montre la variation d'¢paisseur de la couche limite le long du
profil en ¢coulement subsonique et supersonique ot on distingue une diminution de
I'¢paisseur de la couche limite en M>1 & cause de la décroissance du coetficient de
trainée de 0.18627 jusqu'a 0.0255138 (calculé par le programme numérique ),

La figure (IV-14) montre la variation d'épaisseur la couche limite en
ecoulement compressible ¢t incompressible, on remarque que I'épaisseur décroit en
compressible elle due au déeroissance du coefticient de trainée de 0.2983789 jusqu'a
0.19627 ct 'augmentation de la viscosité (calculé par le programme numérique), A
cause du dépassement du Mach critique qui est de T'ordre de 0.6 pour les profils

d'aile, [15]
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CONCLUSION

Dans ce travail, une contribution a l'étude des ¢coulements visqueux a été
abordée, ot l'effet de la viscosité sur un écoul ement entourant un corps en
mauvement a €:¢ considéré. Cet effet se produit dans une couche mince qu'on appelle
couche limite, L'écoulement 4 l'intérieur de cette couche limite, peut &ire laminaire ou
turbulent. La viscosité du fluide considéré se manifeste par plusicurs phénoménes,
citant le plus important qui est la résistance ay frottement. Le coefficient de
frottement reste un des parametres incontournables, dans 'étude, aussi bien de
l'écoulement turbulent que laminaire.,

Cette €lude a consisté essentiellement dans la resolution des équations de
Navier Stocks. Cette résolution a nécessité I'emploi de plusieurs méthodes
numeriques, et cela suivant la nature de 'écoulement.

Comme premiére constatation, que nous avons pu faire, est que les résultats
obtenus, par les dittérentes méthodes numeriques, sont en accord avec ceux obtenus
par des méthodes analytiques (théoriques).

L'étude de la couche limite laminaire est devenue simple et facile & résoudre
(que ce soit analytiguement ou numériqm:mént Par contre celle de la couche limite
turbulente se heurte encore 4 la prévision des phénoménes de transition et a la
modéhisation de la turbulence.

Le calcul numérique d'un écoulement visqueux autour d'un profil mince
(symétrique), nous a permis de mieux distinguer le passage de la couche limite
laminaire & celle urbulente, Ce caleul a concernd seulement. les profils symétriques
minces, lout en sachant que dans [a pratique et dans ce :domaine, d'autres geométries
de profils sont urilisés, citant par exemple les profils épais.

Enfin, Comme perspectives 4, on peut recommander 'approfondissement et Ia
validation expérimentale de nos résultats, afin que ce travail constituera un apport

certain dans I'étude des paramétres de la couche limite.
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[. EFFORTS EXERCES SUR LE PROFIL
La trainée par unité de largeur sur le profil du corps a été calculée par intégration

NUMErque ;
7, = L[ crp v s (A-1)

Du fait que la trainee de frottement sur I'extrados est égale a celle de l'intrados par

raison de symeétrique, la trainée totale de frottement cst ;

= l}f Cfx)p (X002 () (A-2)

La trainée d'onde est ¢gale a la projection des forces de pression sur l'axe paralléle 2

la vitesse de pression totale est :

| [ ; = (s
:Ir:'u = ;.“ t?f{x}petx;lu; li't:h:'{x (A_S}

ot B(x) est la penic de la tangente au point d'abscisse x la méthode numérique
d'intégration est celle de simpson généralisée (basée sur la formule des paraboles).
Apres integration on trouve

Notons que la portance sur le corps est nulle car celle-ci est essentiellement fonction

de I"mcidence.



[I. DEMONSTRATION DE L'EQUATION D'ENTRAINEMENT (EQUATION
[11.22)
L'équation du débit dans la couche lmite compressible s'écrit

L U= pULF (A-4)

il

L'equation (A-4) peul Etre écrite sous la forme :

P N édp

e S (A-5)
or dx
Ou encore :
_ ' . 3
G o 106G 1 P (A-6)
dx 'kL.l'-' dx pﬁ ﬂrx J

La relation entre p_, t/,, et M,, est:

o, . dU
i S et TR (A-T)
F'I.'! : E"Irr

done -

1 dp, M, LS,

A-
p,odx U dy it
En tenant compte de (A-8), I"équation (A-7) devient :
% au
T L) (A-9)
il U, dx '
On a comme :
i
H, = (A-10)
h.'-!
On a donc :
i . . HBb, . dil,
E{H,Bﬂ:f— +—{;qu;—1}| (A-11)
Apres dérivation on obtient
T H, @b, , !
B o I P BB e iy By AT (A-12)
dx &, b, dx U, dx '

"
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1. TRANSFORMATION DE L'EQUATION DE VON-KARMAN
(EQUATION 111 23)

L'équation de Von Karman g'écrit :

o

2 p U e &) dx  p, dx

£

Sid 3 |
o _ B g (HedU, 3, dp, (A-13)

En tenant compte de 1'équation :
B0, . 20p Ol (A-14)

L'equation (A-13) devient :

do, Cf &,(H+2-M?) dU,

L (A-15)
el 2 U, dx
En reportant la valeur de dﬁf’z dans (A-12), on obtient :
@, _F_HG s, et (H+2-M2 )|+(M2 -1 }h—'.‘mf
d 5, 6,2 U, di : T
F HI C}I' |
=— ) ——+—(H+1 Adlﬁ
d, o, 2 [r'.‘crl ) ( )

)
-

en fonction du nombre de Mach dans |'écoulement

En explicitant le LIS
LS dx
extéricur, on aura :
A la frontiere de la couche limute on a .
U, = M_a, =M, JyrT,
Ul =M;(pT.)
La différenticlle logarithmique de cette expression cst

dU?  daM? 4T

= B L - F.l.'r
e (A-17)

D'autre part 'ecoulement de I'énergie s'exprime par :

ChdT. + a*[ L;«' ) o (A-18)

h P

I



Avec : e AL (A-19)

Y =]
g S Tl

Dot ; I e
e —1 2
oM IO T (A-20)
Yol R 2
rr ,\ p2

ou | “‘"+-‘r 1 dbf:ﬁ

B e TR b
I, e, 2

dT. R H‘] M:la’fj; =)
P 2

IT T | NPT €
“IE__(‘.*. JM';I (A-21)
I 2T
[ expression (A-17) devient alors :
ﬂr 12 ﬂ-r & ey . rl
G O () VS LA (A-22)
L- M 2 i s
aMs  dirf. v— S drr
_;-=”_=~L|+f' 1MEJ”E’=
M U\ 2 fpur
did £ T :
. _ dU, ['l+'# 11'-«[;]
M. U, 2
M . M [ y— 27
e lmrJ
elx o, or 2 k
1odU, M, 1
e e | oo}
Y B a Mf[1+—f Ly
S e
I'nalement pour v =1.4 (air) :
dai, _F HG  HiH+1D) oM, (A-23)

dr 8, 28, M,[1+02M!) &

IV
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