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INTRODUCTION GENERALE

Les phénomenes physiques qui composent les écautieere aérodynamique sont
régis par les lois de conservations de la massie, gigantité de mouvement, et de I'énergie.
L’objectif final d’'une étude en ingénierie est diebir une description quantitative du
probléme physique par des méthodes analytiquesyiexgntales ou numériques.

Il est connu par tous que les méthodes analytigoeslimitées a des cas simples.
Dans la plupart des écoulements reels, les hypeghgmplificatrices qui permettent de
trouver une solution analytique, ne sont plus Makhl_"outil expérimental a prouvé sont
efficacité dans la reproduction des écoulemenégegnotamment au concept de similitude.
La preuve est la large utilisation des souffleaesodynamlques\i_ inconvénient majeur de
'expérimental est le cot exorbitant des statidasnesure. Q\I&est da a plusieurs facteurs

tels que le besoin de précision dans les mesutesmlls@oﬁ des installations qui sont
o \\
L’amélioration qu’a connue I'outil infor a;ﬁquegdﬂap 1980, du point de vue vitesse

spécifiques au probleme.

de calcul des ordinateurs, a contribué au devéf\mp‘ du Calcul Numérigue en Dynamique
N/
des Fluide (Computational Fluid Dynamlc éF@)

\\/

Ces derniéres années ont vu I’ apparli\ﬁn de noesefiéthodes numériques qui ont

pris leurs racines des méthodes con\/enﬁonnelllemt-:ela Méthode des Eléments Finis et la
\ )
th%de gu’'on remedeatplus dans la littérature est la

7

méthode des Volumes Finis. La
Discontinuous Galerkin Finite Elii‘“e}hja spécificité de ces méthodes émergeantes est
gu’elles permettent l'utilisati n\\ak‘grdres élevésdiscrétisation, dont le but est d’optimiser
les calculs et accelérer Ia\/:ﬁ%rgence

C’est dans cette‘op ;‘“‘Ue gue se situe notre traNails procédons a la réalisation d'un

code de calcul des écoulements externes autourpdadih d’aile. Pour ce faire, nous allons

résoudre numériquement les équations de Naviek&dudimensionnelles compressibles

instationnaires. Nous utilisons une nouvelle méthmamérique appelée Différences Finies
Spectrale avec un schéma explicite pour la disatbin temporelle.

Le développement d’un tel code de calcul permetéerminer les champs de
pression de température et de vitesse pour un&roeuak externe autour d’un corps
bidimensionnel. Notre objectif est de parvenir Ewar les coefficients aérodynamiques en
utilisant les champs de pression et de contraume. des applications les plus importantes de
ce code, la caractérisation d’un profil d’aile. fu®fil d’aile ou airfoil en anglais, englobe

aussi bien les sections droites des pales d’hékcegt des aubes des turbines et des



compresseurs et d’autres accessoires qui manidekefdrces aérodynamiques telles que les
éoliennes. On espére ainsi valider notre prograaame un premier temps pour des cas
simples. Puis en second lieu élargir un peu plasckamp d’action aux cas complexes par
exemple le cas des écoulements supersoniques.

Ce rapport est structuré de la fagon suivante :

Le premier chapitre introduit I'’écoulement autolurdprofil d’aile et les phénomenes
physiques qui le caractérisent. Le but de ce cteapgt de définir le type d’écoulement que
nous proposons de traiter.

Le deuxiéme chapitre contient le développent mastiéue nécessaire a la conception
de deux parties importantes de notre code. La @grengtant le pré-traitement qui inclue la
génération de la géométrie du profil. La deuxieraeip est le post- -traitement qui est le calcul
des coefficients aérodynamiques ainsi que le tdase;ourbgg%;et duCe.

Le troisieme chapitre traite de la formulation é é\at%ms qui régissent le phénomene,
ainsi que les simplifications et les hypothesemﬁneeé aﬁr probléme étudié.

Au quatrieme chapitre on présente la eghod@dﬁer@mces Finies Spectrale

développé par Yen Liu et Z.J.Wang [1, 2, 4]. Qnt e les différentes étapes de la

discrétisation ainsi que le choix du schem,avfd'etmﬁso des équations. Cette partie est trés
A N /‘

importante car elle constitue le modelepurnéﬁguéesquel se base I'implémentation de

notre code. Nous tenons a soullgner‘motre ‘apposbpaeel au niveau du choix des conditions
\—/
aux limites ainsi que leur implém &at@n cettdipan’étant pas disponible dans les

publications propres a la méth%
Le cinquiéme chapitre ré ‘ me, dans une série dEatabet de diagrammes,
I'organisation du code. Nyot\\av ns tenu a ajowgde @artie dans le rapport dans le but de

faciliter la lecture du code (écrit en Fortran) pdigventuelles modifications ou

apports futures.

Le dernier chapitre est dédié a la présentationaeliérie de cas tests pour la validation du
code. On choisi pour ces tests des cas dont lantkrtiation est disponible pour pouvoir
comparer les résultats par la suite. Ces résydeatsent étre qualitatifs, tel que les lignes de
courant et les contours de vitesses, ou bien datfditel que les courbes @i, la valeur du
Ci ou duCg.



CHAPITRE |

GENERALITES SUR LES ECOULEMENTS

Le calcul numérique d’'un écoulement autour d’urfipconsiste a déterminer les
champs de pression, vitesse, température et maksaigue, a partir desquelles on va
calculer les caractéristiques aérodynamiques dil.dPour que ce calcul soit adéquat, le
probleme traité doit étre bien spécifique, du pdmtvue ; régime d’écoulement, type de
fluide et phénomeénes physiques engendrés.

Dans ce chapitre, on présente quelques notiorlesuggimes d’écoulements
compressible incompressible et laminaire turbulentt en mentlonnant les phénomenes

engendrés par chaque régime d’écoulement. f/\\\

.1 Ecoulement compressible et ecoulement/meorﬁprsable

\ )
Un écoulement est dit compressible si Iegvar@rdm pression sont suffisamment

importantes pour engendrer des mOdIfICatIOHS(n ?jmbles de la masse volumique du
fluide considéré. Les écoulements de Ilqwdes\pn(cencernant des gaz s’écoulant a une
vitesse tres inférieure a la vitesse du son sd;?;}tégncompressmles ». On considere alors la
masse volumique du fluide constante?ce:qw pedaaimplifier les équations de Navier-
Stokes. N

N
Pour les gaz, il est nécessaire d\%ﬁteressegamumes de vitesses mises en jeu. On

considére pour cela un nombr: ans dimension biemucen aérodynamique, le nombre de

| ort htre la vitesse'@mllementV et la vitesse du saa:

v
M=—
a

Le nombre de Mach permet de distinguer les régsubsoniquesM <0.8),

transsoniques (0.8 M < 1.2), supersoniques (1M <3) et hypersoniqued < 3). Les

trois derniers régimes comportent le phénomeénepaidoon d’'ondes de choc qui rend
I'approche numeérique plus complexe et plus colteuse

D’autre part, pour des écoulements dont le nomérilach est inférieur a 0.3, le calcul des
variables de I'écoulement se fait souvent en c@maitt le fluide incompressible, tandis que

pourM > 0.3, I'écoulement est considéré compressible. Rample, pour un avion civil, le



nombre de Mach de croisiere se situe autour deOMBAmposant la prise en compte des

effets de compressibilité.

.2 Ecoulement laminaire et turbulent

Une autre caractéristique importante en dynamigsdldides concerne le régime
d’écoulement dans lequel on se place. On estamené a considérer deux grandes
catégories d’écoulements : les écoulements laneisair les écoulements turbulents. Le
régime laminaire se caractérise par un glissemsntduches fluides les unes sur les autres. I
présente ainsi une « régularité structurelle »sguraduit au niveau des variables de
I'écoulement (vitesse, pression, masse volumlqampErature ) par des variations de faible
amplitude et tres basses fréquences. Par compa,ria&sr(eglmg\{urbulent se distingue par une
agitation du fluide et 'apparition de structuresnblllonnaJ;egwEn régime turbulent, les
variables de I'’écoulement subissent des fluctuatmm;reiueS/tant en amplitude qu’en
fréquence, qui sont intrinséques a ce régime estmuehtén quelque sorte la « signature »

DS
?rébre les variables caractéristiques de

locale de I'agitation turbulente. Ainsi, en reg|
I'écoulement sont des fonctions determlnlsies\m)lace et du temps, au sens ou la répétition
d’'un mouvement réel a partir de condltlonSinmiaﬁe aux limites identiques redonne des
valeurs identiques a ces fonctions, ayxsé[ﬂesﬂtu:&s de mesure pres. En régime
turbulent, il n’en va plus ainsi. \\\;:/‘/‘

1.3 Fluide parfait et fluidex‘;ﬁ eux

Au cours du mouveme ;:*’un fluide, les moléculess$portent leur masse, leur

guantité de mouvemen;?:‘?‘é r énergie d'un poum autre du milieu. Ces processus de
transport a I'échelle moléculaire se traduisenééhkelle macroscopique par les phénomenes
de diffusion de masse et de quantité de mouvenmesitque par la conduction thermique.

La diffusion de quantité de mouvement s’effectuefpstement des couches fluides
les unes sur les autres et le coefficient de ddfuassocié est appelé viscosité du fluide
(u=1.85 13 kg-ma-s1pour I'air dans les conditions normales de tempéeatt de pression).
Cette propriété est notamment a I'origine d’effattsfrottement lorsque le fluide est en
contact avec une paroi solide. Sous certaines tongl la viscosité peut étre négligée. On

considére alors un fluide a viscosité nulle fluide parfait



Les problemes de type visqueux sont ceux pour &ésdes frottements ont une
influence notable sur la solution. Lorsqu’on sotiawvaluer si I'approche fluide parfait peut
étre envisagée pour un probleme, on a classiquemeemirs au nombre de Reynolds :

pVL

Re = ——
I

Oup ety sont respectivement la masse volumique et la vitgcds fluide,V une échelle de
vitesse caractéristique du problemé ene échelle de longueur similaire. Ce nombre permet
de comparer les effets d’inertie liés a la quamt@é@nouvement du fluide (numérateur), et les

effets visqueux liés a la viscosité (dénominateur).

VAN

|.4 Approche bi- ou tri-dimensionnelle (\\)
La réalité physique est tridimensionnelle par rmt(ﬁnm\g%eut donc espérer restituer
// \

un écoulement dans toute sa complexité qu’en amﬂlﬁapprophe tridimensionnelle. Parfois,
sous certaines approximations, une étude bldlmenalim peut s’averer suffisante pour
gyjcoation.

s aérodynamiques des ailes d’avion.

dégager les caractéristiques essentielles d'u

Sion prend le cas de la détermination des ca(
Un profil est une coupe transversale d’ alle\Lﬁgme de l'aile est généralement
suffisamment importante pour que I’ on ApunSSe\c?ceTsldque I’écoulement est identique sur
toutes ses coupes transversales, tou‘g\au | moittes swjorité d’entre elles, situées

suffisamment loin des bouts d’aile. On‘peut domttehdre a ce que les qualités

aerodynamiques de l'aile (porta ?‘:‘et trainée ecpher) soient, en fait, dictées en grande
partie par la forme de son pre f\\aracterlsthue
Il est donc trés pertinent de S'intéresser a I'é&ment sur un profil et d’adopter ainsi une

approche bidimensionnelle e l'aile afin de déegagarperformances aérodynamiques en

premiere approximation.

1.5 L'effet de I'écoulement autour d'un profil

Un profil qui a un certain angle d'incidence papaert a I'écoulement incident subit
des forces de surpression a l'intrados et desdateelépression a I'extrados. Ces forces se
résument globalement en une résultdntdfigure 1.1), qui elle-méme peut se décomposer en

portance Fy, perpendiculaire au vent relatif, etrainée Fx, paralléle a I'écoulement incident.
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Figure I.1: Résultante des forces aé,/rqdvnamiques

o
( \

|.6 Notion de couche limite N
7\ )

Autour d'un profil, I'air en mouvement se compcoﬁmme s'il était constitué de lames

superposées infiniment minces. La premiere @@mct avec la paroi de l'aile reste
emssantes les unes par rapport aux

immobile. Les lames suivantes possédent des
,/ /

autres jusqu'a une lame, qui, comme ceII qh\np;erposent ensuite, est animée de la vitesse

de I'écoulement libre. L'ensemble des Iam daépl a des vitesses différentes de celle de

I'écoulement libre forme la couche Ilr@e\;)\
important car ell@ditionne directement la résistance

La couche limite joue un ro
de frottement de l'aile. Cette cout :f:;*
avec des filets d'air parallele&%\surfaceadle I'ou turbulente avec une répartition des
vitesses tout a fait désor o ee Toute fois, fmitién de la couche limite reste valable;

juelle la vitesse nmeydes filets d'air est différente de la vitesse

eut étrerlaime comme celle illustrée sur la figure 1.2,

c'est encore la zone dans:

de l'air en écoulement libre.

> limite ————

Figure 1.2 : Couche limite laminaire




[.6.1 Couche limite laminaire et turbulente

La couche limite commence par étre laminaire ssutéace voisine du bord d'attaque
puis devient turbulente a partir d'un point apelint de transition correspondant au point de
transition du nombre de Reynolds critiqueReour I'écoulement sur une plaque plane, le
nombre de Reynolds critique peut varier entreitegds suivantes :

500,000< Re, < 3, 000,000

Donc, plus la zone de transition est €loignée dd dattaque, plus le profil est laminaire.
Pour les nombres de Reynolds élevés (supérieud6)alé changement de couche limite sur
le profil entre forme laminaire et turbulente dedulement s'accomplit aux environs du point

de pression minimale.

Zone de ([
T on %ulente
Zone laminaire transition A\
- = \ >
/::\\ %
(( 0
\ N\
SO,
= D% iR
) . = =<
J )

La couche limite décollée turbulente s'épaiss# toetement a I'aval et ne peut plus se

recoller sur I'extrados. Cet écoulement, a couichiéel décollée de I'extrados et a zone morte
s'étendant au dela du bord de fuite est dit "écoeaite sous critique". Le profil posséde alors

une portance faible et une trainée importante dudaollement.



1.6.2 Décollement de la couche limite

Sur l'extrados, les particules d'air ont tendanse décoller car elles sont aspirées par
la dépression située au dessus de I'extrados.qualles ont une énergie suffisante (une
vitesse suffisante), elles restent au voisinage garoi, Mais lorsque leur énergie cinétique
n'est plus suffisante, elles sont aspirées eaitlgcollement de la couche limite. Les
particules perdent de I'énergie cinétique esdtartient pour deux raisons:

« Par frottement entre les filets gazeux résultariadéscosité de I'air.

» A cause des mouvements antagonistes qui vienndatzime turbulente et qui
créent une pression antagoniste qui tend a fréésegrarticules d'air.

Pour I'’écoulement autour d’un profil d’aile, en augntant I'angle d’attaque, le
décollement va provoquer, dans la zone ou il sdiptda cht;‘géd&la pression sur I'extrados
avec pour conséquence la baisse importante detkanpe. Qﬁ(& le point de décollemen
atteint le bord d’attaque il se produit le décraghde I’?iljg\)

N

DECOLLEMENT DES: FILETS DAIR

Figure 1.4 : Décollement de la couche limite



Conclusion

Dans ce chapitre nous avons vu que I'écoulementiadtun profil prend plusieurs
formes, dont certaines sont difficiles a traitel,que les régimes turbulent, transsonique et
supersonique. Nous avons vu aussi que certainopi@res ne peuvent pas étre exclus
comme la couche limite. Dans notre travail noussriguitons a I'écoulement compressible
bidimensionnel en restant dans la plage du subseratjsans traitement de la turbulence .La
prochaine étape est la détermination des caraigées aérodynamiques des profils.




CHAPITRE I
CARACTERISTIQUES AERODYNAMIQUES DES PROFILS

Dans la premiére partie du chapitre il est qued®éfinir la géométrie du profil
d’aile. On y décrit les étapes de la constructiom ghrofil NACA a partir de sa désignation
normalisée.

La seconde partie traite de la détermination deffice@ents aérodynamiques a partir
du champ de pression autour du profil.

II.1 Géométrie d’un profil d'aile

11.1.1 Description /,'i“\\
(@
Un profil d'aile, et plus généralement celui d' B[le‘an& p@rtante comporte plusieurs
N
parties dont la définition est essentielle. \< j/
/’/'7 \f:'

Corde: c'est la ligne droite la plus longue de la se.fct\Q )
Bord d'attaque : c'est la partie de I'aile qui en Wen ﬁrermerpontact avec le fluide.
Bord de fuite : c'est la derniére partie de Ialle Qe“c‘ ena:cﬂnatvec le fluide, c'est aussi la

partie la plus mince de l'aile.

NS

Extrados : partie supérieure de l'aile. Oere:ut ﬁhre ausslig est sous le vent.
Intrados : partie inférieure de l'aile. Oﬁ th aussi queaegiartie de l'aile est « au vent »
On note

c : la corde ;

€ max. I'épaisseur m

y (x) : la ligne de %ure moyenne ou squelette ;

U..: la vitesse a I mﬁm amont ;

a : I'angle d’incidence, compris entre la corde edil@ction de I'écoulement ;

s : I'abscisse curviligne le long du contour dufibro
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Figure 1.1 : Composantes geomQ\etﬁques d'un profil d'aile
SX o

11.1.2 Les différents types de profils NACA \\ D)
Il existe différents profils, tels les pt‘eﬂs&?LAéR GOTTINGEN, NACA.
Nous présentons ici quelques famllles de groflls gous avons utilisés pour notre projet. Le
but de cette partie est de réaliser un Qod@ paurgéla géomeétrie du profil a partir de sa
désignation. On donne ci-apres S | rifcipalesté@ansnécessaires pour écrire le code.
11.1.2.1 Profils NACA & 4 chiffr s
Les quatre chiffres um

s dans la désignatiorOdAdonnent en fait trois
informations pour la genér\i n du Profil. Le preft désigné de la facon suivante : NACA p
m X X. Les deux premiers chiffres concernent lalwame du profil (p le maximum de
cambrure en pourcentage de corde et m la posidareanaximum exprimé en dixiéme de
longueur de corde), les deux derniers concernaaplgortépaisseur cordée/c)donné en
pourcentage.

- Equation de la ligne de cambrure :
La premiere équation concerne la définition degad moyenne. Ce sont en fait deux

paraboles tangentes entre elles qui se rejoignepbiat du maximum de courbure.



2

-2 (end)- )
%:ﬁ[(1—23r1}+2m§—6)2] m<<x=¢
- Equation de la distribution d'épaisseur :
, 5 2 -
(%]ém[_mm_ = e IO,Z%Q (;)z ~ 0,126 (%) ~0,3516 G) +0,2843 G)

~0,1015 (Eﬂ
S

- Equation de lintrados et de I'extrados : /ﬁ@
. ; : " ) _ .
A partir des equations précédentes nous pouv%@eﬂé profil en utilisant les formules

ci-dessous : %

o Pour I'extrados />§ﬁ

¥

(—J est positif —\=—
Clépaisseur \B

X x V ;

= li = (—) — (—) sinf
CHextrados c C/ gpaisseur

=@+ cosB

C "C7 epaisseur

extrados

N}
o Pour l'intrados

W . ;
('—) est negatif
C/épaisseur

(é)humn‘us - (%) - (§)epﬂfsseur BNy
D nerates = &)+ )i 0

intrados épaisseur

Avec 6 l'inclinaison locale de la ligne moyenne



dve
dx

ou yest la cambrure (pour c=1)

ll-l - '..l
|

NACA 0015

Figure 11.2 : Exemple de profil NACA généré avec 100 points

a partir des équations ci-dessus
A
/%
//\\\

N

[1.1.2.2 Profils NACA a 5 chiffres.

Les profils NACA a 5 chiffres sont peu dlffer%&@ux a 4 chiffres.

/?

Exemple NACA2 30 12

No

2: la cambrure max ‘(

30: position de la cambrure max en 1/50 dé Ié\flﬁrde
A //

12 : I'épaisseur max en % i\ ,\]w

La différence vient uniquement de Iadefrni}lonlaidagne moyenne qui est une fonction de

degré trois. L'équation de la Ilgne e caﬁbrur@eﬁnle de la maniére suivante :

[

.\:\\ X] ” 2(3 )‘&] iz X »
il o | e g e our <
c i ¥ -

~

e

pour r<—=<1

1]

Avec:r =m/c et k1, une constante qui dépend de la cambrureetnse positiom
Pour construire le profil on injecte les formuléslessus dans les équations
Angle d’'incidencea :

Il est défini comme étant I'angle compris entrxéale I'écoulement et I'axe de la
corde du profil. Il y aleux maniérede considérer cet angle selon la position du re[Sre
repere est fixé sur le profil, I'axe de la cordeamfondu avec I'axe Ox du repere et I'axe de
I'écoulement est variable, dans ce cas l'amgieintervient pas dans les coordonnées des

points du profil mais dans le vecteur de viteskerarée du domaine.
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Figure 1.3 : Angle d'incidence dans le cas d'un repeére solidairgrofil.
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Si le repere est fixé sur I'axe de I’écoulementdo};%ﬁg;tuer une rotation d’angie
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du profil pour trouver les coordonnées des pomtmingg@ dans le repere réel.
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Figure 11.4 : Angle d'incidence dans le cas d'un repére solidaite

direction de I'écoulement



L’avantage du premier cas est qu’on peut, avecuhrmaillage, faire le calcul pour
différents angles d’incidences, ce qui n'est passjiide dans le deuxieme ou il faut générer un
maillage pour chaque angle.

Mais il présente I'inconvénient de modifier la gas des conditions aux limites.

Pour ne pas redéfinir pour chaque angle I'ensendsdrontieres du domaine on a décidé de
choisir la deuxieme option qui consiste a fixerftestieres une fois pour toutes méme si pour
ce faire il faut générer un maillage pour chaqugiead’incidence.

Comme montré sur la figure précédente, le profitsune rotation autour de I'axe Oz.
Numériquement, cela consiste a multiplier le vectis coordonnées des points du profil par

une matrice Ro.

3 /N
cosa  sina (O
Ro = ( . ) (N
—sina  cosa/ <\ v
Y
o
[I.2 Caractéristiques aérodynamique d’'un profll d allg
11.2.1 Efforts aérodynamiques SX\ o

Nous considérons un repére R(O, X, y) don I okgihest située au bord d’attaque.
L’axe Ox est suivant la direction de I ecouJémEﬁa!xe Oy perpendiculaire a I'écoulement.
On définit les efforts aérodynamiques suNantS;

Fx= D : la force axiale ; la trainée /\\ D

Fy= L : la force normale ; la portance ;‘/

}::S

la force résultante ;

FR:

Mga: le moment de tangage de bord d’attaque.



Figure IL.5 : Repére local d'intégratigr/&\

/f O\
On noté(s)la distribution surfacique de press@r&sﬂa distribution surfacique de la
contrainte de cisaillement visqueuse, sur I’ mtsa@ggdlée#et I'extrados (indice e) du profil.
On définit un repére mobile (O,Y, Z) qu'on ut l'intégration numérique sur le

contour du profil6 est défini comme étant I‘angiéentre 'axe Ox et &s deux vecteurs,Z

peuvent étre exprimés dans le repere OXy N

L 7

sin
*n= (t‘osﬂ) sur I'extrados en= ( }/’*'9) sur I'intrados.

6
o2 Uane)

sur I'extrados et Fi
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Figure 11.6: Efforts aerodynamlques/r\\
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SoitdFp la force de pression qui s’applique sur.¥ 'Iér’g}ésdrface(ds x1l)d’intensité
[dFpll = e
/

Et de directior- net dFz la force de frotterﬁeﬁ\& qﬁl s’applique sur I'élémeda surface
(ds x1)d’intensité N

et de direction
On a alors :
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Figure I1.7: Forces élémentaires sur I e/te t de surface ds
]\\“/

La portance et la trainée élémentaires sont do d\s %rmules suivantes :

dL = —nyp( s}ftf(\%!;yr(s}fis.

dD = —ntp;( \_ d,s + {,.7(s)ds
la distribution de pression p(s) est obfénﬁegpaesialutlon numérique des équations de
Navier Stockes ou. La distribution de\scﬁfran(ﬂé est obtenue en dérivant la composante

tangentielle de la vitesse par rappol ala normale




Chapitre 11l
MODELE MATHEMATIQUE

La dynamique des fluides est la science qui étiedeouvement des fluides en
déterminant la pression, vitesse, température,eanasdamique dans tout le domaine de
I’écoulement en fonction du temps. Cette discipnglobe de nombreux sous-domaines
comme par exemple 'aérodynamique et I'hydrodynamiq

Les équations fondamentales de la dynamique dielefl@expriment la conservation
de la masse, de la quantité de mouvement et dergjim Elles ponstltuent un systéme
complexe d’équations aux dérivées partielles, ldét@de I\la\rﬁ%@étokes gu’il n'est
envisageable de résoudre que numériguement owlbrmdes\?as de figure simples. La
paternité de ces équations est partagée par ClmmG/r (1R8é 1836) et George Stokes
(1819-1903). QX . N

Dans le présent chapitre, nous present@n\ @smq&aie Navier-Stokes
compressibles bidimensionnelles sous la farrm&za@a@ee en précisant les hypotheses et
les simplifications retenues. Nous detalllonsw:ant les différents termes qui constituent

ces équations en précisant le role dq,(ehacun d’eux.
N V)
N/

\S Q
ions de Navier-Stoke

Les équations princip I&fxprlmant les phénoméigesulements sont basees sur la

l1l.1 Systéme complet des Equat

dérivation de lois physiques s
a. Conservationg
b. Conservation déjla guantité de mouvement.
c. Conservation de I'énergie.
Ces équations, nommeées équations de Natadkes, sont exprimées sous la forme

conservative suivante :

IE}”Lr.-l—'l?' F.—F;)=0Q
E { (I.]_

Ou : U est le vecteur des variables conservatiiFete flux de convection (ou flux non
visqueux),Fqle flux de diffusion (ou flux visqueux) € le terme source qui contient les

forces volumiques et les sources de chaleur.



[1l.2 Equations de transport

Les équations de Navier-Stokes permettant de diéteriévolution, a partir de
conditions initiales données, des champs de madsmiquep, de quantité de mouvement
par unité de volumgV et de I'énergie totale par unité de volupke L'énergie totale E est
égale & la somme de I'énergie inteerst I'énergie cinétique % v , qui sont toutes des
grandeurs par unité de masse.

Les équations de Navier-Stokes bidimensionnelles t&rme source s’écrivent :




Chapitre 11l
MODELE MATHEMATIQUE

La dynamique des fluides est la science qui étiedieouvement des fluides en
déterminant la pression, vitesse, température,eanasdamique dans tout le domaine de
I'écoulement en fonction du temps. Cette discipénglobe de nombreux sous-domaines
comme par exemple 'aérodynamique et I'hydrodynamiq

Les équations fondamentales de la dynamique dieledl@expriment la conservation
de la masse, de la quantité de mouvement et dertjém Elles constituent un systéme
complexe d’équations aux dérivées partielles, ldétede Na\f,'ei Stokes, qu'il n'est
envisageable de résoudre que numériqguement o@bmd%ms de figure simples. La
paternité de ces équations est partagée par Ciander (1;785\‘1836) et George Stokes
(1819-1903). \} Z

Dans le présent chapitre, nous presentong Ie%reriﬂate Navier-Stokes
compressibles bidimensionnelles sous la form}% GﬁBee en précisant les hypotheses et
les simplifications retenues. Nous detaﬂlons%}ﬂn@nt les différents termes qui constituent

ces égquations en précisant le role de chacum{eux
Yy AN
Ve //7:‘:\\\ \\/
[1l.1 Systeme complet des EquatlonsﬁeNawer Stoke

Les équations prlnC|paIeS\ |mant les phénoméigesulements sont basées sur la
dérivation de lois physiques suivan
a. Conservation d%il

b. Conservatiop:‘“‘i

c. Conservation de I'énergie.
Ces équations, nommées équations de Natadkes, sont exprimées sous la forme

conservative suivante :

dU—FF" F.—F3)=@Q
E { > (I_)_

Ou : U est le vecteur des variables conservatiiFete flux de convection (ou flux non
visqueux),Fqle flux de diffusion (ou flux visqueux) € le terme source qui contient les

forces volumiques et les sources de chaleur.



[1l.2 Equations de transport

Les équations de Navier-Stokes permettant de diéteriévolution, a partir de
conditions initiales données, des champs de madsmiquep, de quantité de mouvement
par unité de volumgV et de I'énergie totale par unité de volupke L'énergie totale E est
égale & la somme de I'énergie inteerst I'énergie cinétique % v , qui sont toutes des
grandeurs par unité de masse.
Les équations de Navier-Stokes bidimensionnelles t&rme source s’écrivent :

[11.2.1 Equation de continuité

L’équation qui exprime la conservation denasse pour un volume de contrdle matériel

.Elle est donnée sous la forme suivante : (R
. \ >
. (N
dp ALY
d_+F (pV) =10 //\\5
\ \\
F /\A\ 4

Ou V= (u, v) désigne le vecteur vitessd Mtemps% \\ =

[11.2.2 Equation de quantité de mouvement s\ )

Le principe de la conservation de Iawqyantlte devement permet d’établir une
relation entre les caractéristiques du )ULda rmlmvement et les causes le produisant. Le
taux de variation de quantité de mouvémﬁnt condkams le volume de contrble est égal a la

somme des forces extérieures qui

i sont applgju€ela donne la forme conservative

suivante :
Ve(pV @V +pl—1)=0

I11.2.3 Equation de I'énergie’
L’équation de conservation de I'énergie est obtemnpartir du premier principe de la
thermodynamique. Ce principe met en relation |&§émintes formes d’énergie.

d(pE)
dt

+Ve(pEV+pV—1V+q)=0

Dans les trois équations ci-dessus :
e : Produit de convolution.

P : Masse volumique.

V : Vecteur vitesse.

P : Pression statique



7. Tenseur des contraintes.
E : Energie totale par unité de masSes ¥ (f+v9)+ e
e : Energie interne.
g : Vecteur flux chaleur.
Pour fermer le systeme qui a plus d'inconnus geguitions, il faut ajouter les expressions

du scalaire, du tenseur et du vecteug.

I11.3 Hypotheses et simplifications

Notre travail consiste a étudier 'écoulement autun profil d’aile d’avion afin de
déterminer ses différents coefficients aérodynaesqCela nous améne a résoudre les

équations de Navier-Stokes compressibles bidimansites (ZDL\ De plus, nous introduisons
/ \ \>

\\

e La masse volumique du fluide est sufflsamn(ent mmjur que les effets de la

les hypotheses simplificatrices suivantes:

gravité puissent étre négligés (hypothese de‘ﬂucﬂepesant)

* Le fluide est considéré comme un

* Fluide visqueuxNewtonien \\ )

Pour un fluideNewtonieng'est-a-dire que Ie‘ (eﬁseur des contraintes est&dpar la loi :
=) G¥ V} i\ﬁ'Zﬂd

Avec le tenseur des taux de deforma“t(orﬂa est tgfar

}} QFV + F"l«”

/‘\\

A : Coefficient de viscosité yol

u : Coefficient de viscosité d
Le coefficient de viscosité v lumiguerelié au coefficient de la viscosité dynamiqupar :

1= 2



Finalement, les composantes du tenseur des caesaant données par les relations:

dv du)

T =T = ———=
%2 X L(dx dy

_2 (Edu duv
e T a};)

2 ( dv c'?u')
2 dy dx

lyy =5

J

De plus, on considere que le vecteur du flux déecinast donné par la loi deurier :

g=-kVT /i//\\s

I11.4 Equations de la thermostatique /f\\

Le systeme precédent est complété par les deuﬂmq;;@@]@thermostat|que :
([ \‘"’"

/

N

Equation d’état : N,
Cette équation relie la densji¢la pression stati E@%@ température.
ReT )
NN s .
our est le rapport de la constante univer§e‘{@§/e$)g5falts a la masse molaire du gaz
>y . S
considérén = 287 J.kg.K®). ‘;/f’:\\\%
. . \\\\i:}/‘
Relation thermodynamique .
L'énergie internes est donnée en ‘i‘%ion de la température parasioal:
\ e=C,T
N\
En supposant le gaz parfa}& t & chaleur spécifignstante nous avons :
[;\:\\\;‘ .
T }r = [._]J
Cv

A partir des deux relations précédentes, la pregsei la températur@ peuvent étre

exprimées en fonction de I'énergie totelda masse volumique et les composantes de la

vitesseu et v.
_ I 5
p=(—1p (E e % m)

r=(2 1](5—%(1{2 +u1})

Ceci sera utilisé dans notre travail.




[11.5 Coefficients de transport
Des relations supplémentaires permettent de lekgoropriétés physiques du fluide aux
variables thermodynamiques.
Viscosité dynamiqueElle est donnée par la loi de Sutherland.
Pour l'air la viscosité est donnée par la formulante :
1.45T /2

2 " 10% (5.1
=T 110 S0

Conductivité thermique On utilise la relation suivante ou I'on consider@apport des

chaleurs spécifiques) Bt (nombre de Prandtl) constants.

u.Cp
Pr

NN

\k

l11.6 Systéeme d’équations retenu ( N\
J
D’apres la définition des différents termes du ésyst dfeﬁ@at/ons et les simplifications

décrites précédemment, les équations de Nav@wuvent étre exprimées en

K = NS

4\ \

/

coordonnées

Avec :

Les composantes de vecteur flux de convectier{ F*, F’. ) sont données par :

pu pv
pu’+p puv
FZ = pru . Fl = pv? +p

P (u2+v2) P (u?+v?) o
(V._ii-,ﬂ = )LL‘+ pu (F__lrp > )1.-+p[.



Les composantes de vecteur flux de diffudiqii F*4, F’y) sont données par :

0

TII

Fj = 7 ; F =

xy

Tl + Ty 17 + k—ﬂ
xx xy P

et
U: Vecteur des variables conservatives.

F*.. Composante selon x du flux de convection.
FY.. Composante selon y du flux de convection.
F*4. Composante selon x du flux de diffusion.
FY3. Composante selon y du flux de diffusion.

u : Composante selon x de la vitesse.

v : Composante selon y de la vitesse.
T : Température.

k : Conductivité thermique.

Txxs Ty, Tyy : Contraintes visqueuses.



Chapitre 1V
METHODE DES DIFFERENCES FINIES SPECTRALE

Dans le chapitre précédent, nous avons aboutisysteme d’équations aux dérivées
partielles. Vu la non linéarité et la complexitéas équations, il est impossible de les
résoudre analytiquement. Ce probleme nécessitappreche numérique. La question qui se
pose est le choix de la méthode numérique.

Apercu sur les méthodes numériques
Plusieurs méthodes numériques ont été développérdaprésolution de ce type de
probleme. En général, le systéeme d’équations arixé&s partielles est transformé en un

systeme d’équations algébriques. Selon Z.J. Wan]gIEs{)methQ\d& numeriques peuvent étre
N

lassées de la f t AN
classées de la facon suivante : /‘//—,,;;:\\\\5
a. Les méthodes numériques traditionnelles = \\A )
Cette catégorie englobe les trois grandes méﬂie(tles gue les volumes finis, les

AL ©

N NN

différences finies et les éléements finis.

La méthode des différences finies constste a diserdes equations continues aux
noeuds d’'un maillage prédéfini en calculan{\chadme/ee partielle a I'aide de séries de
Taylor tronquées pour obtenir des eq}latlons Ineeamllant la valeur des inconnues en un
noeud aux valeurs de ces mémes mcbmj,ues aux Noeisass.

La méthode des élément f\l% discrétise I espd@aede d’éléments géomeétriques
simples (triangles ou quadran lesen général). Corlla permet de modéliser les
géomeétries tres complexes; e?‘x“ést parfois préféié méthode des volumes finis.

La méthode des v'”“‘u‘;‘ s finis, choisie par le l@jiELUENT, consiste a discrétiser

le domaine de I'écoulement’en une multitude demeldle contrdle puis d’effectuer des
bilans (de masse, de quantité de mouvement, énerggr ces volumes en utilisant la forme
intégrale des équations.
Limitations des méthodes numériques traditionnelles

Les méthodes précédentes partagent I'inconvéniétredimitées aux faibles ordres
de discrétisation. Dans la méthode des différefioes, les dérivés spatiales sont
essentiellement unidimensionnelles, effectuées Bam&me direction. Ainsi un grand
nombre des points, pres des inconnues, sont igneuésque les générateurs de maillage sont

la plupart du temps seulement précis au secone dfeixactitude globale de la solution peut



étre séverement dégradée si le maillage n'estuiesasnment fin. De plus, Les inconnues
sont évaluées aux points du maillage.
b. Méthodes numériques d’ordre élevé

Dans cette catégorie, on distingue trois méthodegniquesSpectral Volume
Discontinuous Galarkiret Spectral DifferenceAu cours des dernieres années les méthodes
spectrales ont connu un développement spectaculamombre important de publications
indiquent un perfectionnement certain des méthade®riques. Notre choix d’utiliser la
meéthodeSpectral Differenca pour but de fournir un outil numérique suppléragatpour la
simulation des écoulements
Méthode des Différences Finies Spectrales

La méthode des Différences Finies Spectrales essnlmllode récemment développée
par le professeur Yen Liu et al [1-2-4] et inspid&ela methq X
Difféerences Finies. Elle présente I'avantage d’ etneple t@ubén permettant 'utilisation
d’ordres élevés, lui procurant ainsi une efflcadmepomr(t d@ vue programmation (précision,
nombre d’itérations avant convergence...etc) % o>

Comme pour la méthode des elementsﬁ"m 'SD (Bpdaifference) utilise un
maillage triangulaire non structuré qui permfeﬁt\ﬂfe:wne flexibilité géométrique. Mais a la
différence de la MEF (Méthodes des elgmeﬁré/wmm)utlhse deux types de noeuds dans
le maillage, les noeuds des mconnue/s et\lés nagitlex. SD utilise le concept de

N/
représentation locale discontinue...

La répartition des noeud,s \\r les inconnues ehdesds pour les flux est la méme
dans tous les éléments. Elle\xglctee par lsssé#éale satisfaire la loi de conservation
intégrale (voir annexe B) pr Irc ague triangler(@at) afin de prendre en compte la

discontinuité dans la sdtut Les noeuds desnnaes sont généralement placés aux points
de quadrature de Gauss, alors que ceux des flipkmes aux points de quadrature de
Gauss—Lobatto
V.1 Equation de base

La discrétisation par la méthode Si3t basée sur la forme différentielle conservative
des équations de transport suivante :

du—i—‘ﬁ’ F F,;)=10
At ( C d.]_

Ou U = (p,pu,pv,pE)" désigne le vecteur des variables conservatfvgk flux de
convection ek le flux diffusion, comme défini dans le tableawdeissous.



Equation Variables Variables Flux de Flux de
primitives conservatives convection Ec) | diffusion (Fa)
(Up) (V)

Continuité p P

Quantite u pu

de mvtx

Quantite v PV

de mvty

Energie TouP pE

Tableau IV.1 : Expression des différents termes de I'équation

On distingue dans I'équation deux termes pnncmd&ﬁegme temporel qui

—

\s%watlve et le terme spatial

correspond a la dérivée par rapport au temps dariable c
qui correspond a la divergence du flux. La dissgdton nC(mé}flque ne se fait pas de la méme
maniére pour les deux termes. Avant de preserstem@w de la discrétisation, nous allons
définir le domaine de calcul ainsi que le maill gt

IV.2 Maillage

\ r
Le maillage sert a la representatlon dlSﬁ\:rete diabias continues. La solution

numérique s'appuie sur la qualité du mgluammﬁ il a une grande importance. Le
maillage d’un domaine est un comprmﬁrsﬁe tre pi@ciecherchée et rapidité de calcul.
L'utilisation d’'un maillage trlangulﬁ%on-strume, dans notre cas, est tres utile car il

permet de considérer des géom:’“ complexes

IV.2.1 Génération du mailla

[~ ~—

La génération adéquate-du maillage est primorghaig la réussite des calculs et a la

précision des résultats..L.e maillage généré défretement des paramétres de I'écoulement.

La premiere étape a donc été de définir le problénpeéciser ce que nous voulons calculer.
La connaissance de la méthode numérique utilisde ket Mécanique des Fluides est
indispensable afin d’affiner le maillage aux zonasous nous attendons a de forts gradients
par exemple.
La génération du maillage autour du profil est@fiée au moyen du logiciel
Nous avons subdivisé le travail en trois étapes :

- Importation de la géométrie

- Définition du domaine de calcul

- Geénération du maillage



IV.2.2 Génération et importation de la géométrie

Les profils que nous utilisons sont des profils A& quatre et a cing chiffres. La

génération de la géométrie du profil est réalissenptre code avant d’entamer le calcul. Les

coordonnées (X, y) des points servant a définirddil sont données dans un fichier. Pour

importer la géométrie on doit lire ce fichier pargénérateur de maillage.

IV.2.3 Définition du domaine de calcul

Dans cette partie, I'objectif est de délimiter #onll dans une zone fermée qui

correspond au domaine de calcul. Le domaine d@tséﬁfisanar@t grand pour que les

o
perturbations numériques n’interferent pas avqmya;ique@obléme. Le domaine de
N

calcul est représenté sur la figure suivante :

Entrée _ Y
5 fois la corde N

10 fois la corde

v

5 fois la corde

Plan de

Sortie

Figure IV.1 : Schéma représentant un domaine de calcul typique

IV.3 Discrétisation spatiale

Dans cette partie nous allons décrire les étapeéssdegétisation du terme spatial

Ve F ge I'équation 1

IV.3.1 Eléments du maillage

symeétrie



Le domaine de calcul est divisé en éléments triangs. L'indicel sert a identifier
I'éléement. Chaque élément est défini par trois dgegeométriques de positions respectives

ri, r2, r3, La surface de I'élément est no®ge
On introduit un repere local dont les vecteursaléersg: et g2 sont définis comme suit (Voir

figure 2).

i1i =72 T4;

Hzi = T3 — Ty

Pour tout point de I'élément i, le vecteur positiagiécrit comme suit :

r=ry+&(ry— rl_,-) + Jg(rh- - "1.-‘} , 0=é&n<1 et &4+n=<1
= ()= G+ G5 GI)

TZG)"‘%Jl""IHz

_t':il‘ ar
‘gl_d_f g2 = —



Le vecteuigzest perpendiculaire au plan de I'élément.

On définie les vecteuwn etazcomme suit :

ay =gz 93 = ({f:;:)

yr=ya
a; =gz x g1 = (Iz _xl)

; B, v 41 U
Nous n’avons pas écrit la troisieme composante/eleueyrrsalxaz- gui est en faite nulle-
)
dans I'équation parce qu’ils se trouvent, par dédin, dﬁnsxfe plan de I'élément.
N/
SoitJ la matrice jacobiennes de la transformaﬂg&u&mpéy&que vers le repere du
référence.

Ona
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