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RESUME

Ce projet est une initiation au calculs des avions complet et pour tester les
performances d’un pc de bureau pour un calcul de CFD , sans oublier I’effet
de la disposition de la nacelle sous I’aile sur les performances
aérodynamiques de I’avion .

SUMMARY

This project is an initiation on calculations of a complete aircraft and to test
the performances of desktop PC for a calculation of CFD, without forgetting
the effect of the provision of the nacelle under the wing on the acrodynamic
performances of the aircraft
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INTRODUCTION

Introduction :
Définition et objectifs du projet :

L’objectif principal de ce PFE est de faire un calcul numérique non visqueux
(résolution les équations d’Euler) en régime transsonique en utilisant le code
commercial FLUENT sur la configuration DLR-F4 et DLR-F6 (aile-
fuselage/nacelle) sur un maillage non-structuré tétraédrique généré en utilisant le
code ICEM-CFD et donc de nous initier les étudiants 4 D'utilisation des
techniques et des codes CFD (Computational Fluid Dynamics) pour I’évaluation
des performances aérodynamiques des avions en général et pour voir Peffet
aérodynamique de la présence de la nacelle sous I’aile pour la configuration aile-
fuselage du DLR-F4. Le calcul sera effectué pour un nombre de Mach de 0.75 et
un angle d’attaque de 1°. Ces valeurs correspondent 2 un des cas-tests du AIAA
CFD Prediction Drag Workshop Challenge «19th AIAA Applied
Aerodynamics Conference » sponsorisé par « the Applied Aerodynamics
Technical Committee » qui a eu lieu le 9-10 juin 2001 & Anaheim, Californie
pour les quels on dispose de valeurs expérimentales pour la comparaison et la
validation.

Le second objectif est de quantifier les ressources informatiques et en temps
nécessaires pour réaliser ce genre de calcul sur un PC de bureau. Ces données
vont servir pour la définition des besoins pour les futures recherches dans ce
domaine qui est la résolution numérique des équations de la dynamique des
fluides (CFD).
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CHAPITRE : { LES APPLICATIONS DE LA CFD

I-1 La CFD et ses objectifs :

Le mot CFD est un acronyme en Anglais qui veut dire Computational Fluid
Dynamics dont la traduction en Francais donnerait Mécanique des Fluides
Numérique (MFN). Cependant, méme dans les ouvrages en francais et la littérature
frangaise, ¢’est le mot CFD qui est utilisé [1].

Historiquement, les problémes de mécanique (dynamique) des fluides ont été
résolus en utilisant des méthodes analytiques (AFD : Analytical Fluid Dynamics) ou
des techniques expérimentales (EFD : Experimental Fluid Dynamics). De nos jours,
avec Parrivée des calculateurs numériques, une nouvelle technique de résolution
des problémes de thermo-fluide est nce. Elle s’appelle CFD et est de plus en plus
populaire dans tous les domaines qui font appel & la thermo-énergétique.

La CFD est la résolution numérique des équations qui gouvernent les écoulements
des fluides en utilisant différentes approximations. Elle prédit ce qui se produira
qualitativement et quantitativement pour plusieurs problémes d’écoulements de
fluides internes ou externes, et qui peuvent étre aussi complexes que:
o les écoulements avec ou sans transfert de chaleur,
e les écoulements avec ou sans changement de phase (fusion, congélation,
évaporation, etc.),
e les écoulements multi-espéces avec ou sans réaction chimique (dispersion de
polluants, combustion, etc.),
e les écoulements avec ou sans mouvement refatif (écoulement autour d’une
aile d’avion ou autour d’un rotor d’hélicoptére)

I-2 Utilisation de Ia CFD :

L’utilisation de la CFD permet essentiellement une réduction des coiits reliés au
développement de produits qui mettent en jeu des phénomeénes physiques
d’écoulements de fluide et de transfert de chaleur particuliérement durant la phase
conception et analyse. Elle présente les avantages suivants par rapports aux
techniques expérimentales :

e moindre coit et plus rapide que la réalisation de modgles et les tests,
e la solution que CFD fournit permet de connaitre la solution partout dans le
champ d'écoulement,

12




CHAPITRE : 1 LES APPLICATIONS DE LA CFD

e la CFD permet la simulation des phénomenes physiques qui sont difficiles ou
mémes impossibles & mesurer expérimentalement telles que les prévisions
des performances d’objets non encore construits ou présentant des risques.

La CFD est utilisée dans beaucoup de domaines. Parmi ceux-ci, on a:

el aérospatial : ou elle a pris une importance capitale dans le développement des
nouveaux avions et leurs conditions d’utilisation .

Fgum T St mee oo e Peioat

Fig. (1.1) simulation des écoulements autour des avions et les hélicopteres

Fig. (1.2) simulation sur les inverseur de poussée
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CHAPITRE : 1 LES APPLICATIONS DE LA CFD

*V¢éhicules automobiles :

la CFD est utilisée dans le monde de I’industrie automobile pour améliorer les
performances telle que, la consommation en améliorant la forme a¢rodynamique et
aussi pour garantir la stabilité.

Fig. (1.4) simulation sur le confort et la climatisation
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CHAPITRE : | LES APPLICATIONS DE LA CFD

*Biomédical :

Temperature and natural
convection currents in the eye
following laser heating.

Fig. (1.5) utilisation de la CFD en biomédical

1-3 Peut on faire confiance a la CFD?

Les prédictions basées sur la CFD ne sont jamais fiable 4 100%, parce que les
données de départ sont parfois approximées ou nécessitent beaucoup d’hypotheses.
Par ailleurs, la puissance des ordinateurs disponibles est limitée (en mémoire et en
temps) pour une précision numérique élevée. Il se peut méme que les connaissances
scientifiques du phénoménes soient incomplétes ou inadéquates (c'est souvent le
cas).

La Fiabilité de CFD :

La fiabilité est plus grande:
= Pour des écoulements laminaires plutot que les turbulents.
= Pour des écoulements monophasé plutdt que des écoulements multiphasés.
= Pour les matériaux chimiquement inertes plutét que chimiquement réactifs.
= Pour des réactions chimiques simples plutdt que des multiples réactions.
= Pour les fluides simples plutdt que ceux de composition complexe.
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CHAPITRE : 1

LES APPLICATIONS DE LA CFD

I-4 ’évolution des machines de calcul :
Puisque I’ordinateur est un élément essentiel pour les calculs alors il est trés
avantageux d’avoir des machines puissantes.
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g 16!
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Fig. (1.6) évolution des performances des machines de calcul
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CHAPITRE / : 11 DESCRIPTION DES OUTILS UTILISES

II-1 ICEM CFD :

Dans ce chapitre nous présentons briévement les outils utilises dans ce projet, soient
les 2 codes commerciaux ICEM CFD pour la generation de maillage et FLUENT
pour la résolution

I1-1-1 le générateur de maillage :

ICEM CFD est un outil intégré, qui inclut un module de géométrie-entrée, un
module de CAO, de divers modules de génération de maillage, un module de post-
traitement de maillage est un module d’exportation des maillages vers les différents
solveurs avec les formats et les conditions aux limites nécessaires. Une structure
simplifiée d'ICEM CFD [2] est montrée sur Fig (IL.1).

GEOMETRIE

MODULE CAO

v
MODULE GENERATION DE

TETRA

EXPORTATION |_ BASE DE - POST TRAITEMENT
DE MAILLAGE | DONNES DU DE MAILLAGE
MATT.AGE

Fig (I1.1): Structure de ICEM CFD
Les modules disponibles de génération de maillage sont HEXA pour les maillages

structures (3D), TETRA pour les maillages non structurés (3D) et PRISM pour la
couche limite visqueuse prés des parois.
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CHAPITRE /- I DESCRIPTION DES QUTILS UTILISES

H-1-2 Description d'1CEM CFD tétra :

Dans ce travail seul le module TETRA a ét¢ utilise car les maillages généres sont
des maillages non structure utilises pour des calculs non visqueux.

Les maillages non structures « tétrahédriques offrent plus d’avantage que les
maillages structurés, telles la génération automatique de maillage autour de
géométries complexes et s’apprétent plus facilement 3 I’adaptation du maillage.
ICEM CFD tétra a été accordé pour profiter pleinement de la technologie du
maillage non structurée. Le module tétra dTCEM CFD génére le maillage
directement & partir des surfaces CAQO et remplit le volume d'éléments
tétrahédriques en utilisant I'approche Octree ou le maiilage de surface est un
résultat. Un outil de lissage puissant permet en général d’améliorer la qualité des
¢léments ainsi générés. L'utilisateur définit simplement les surfaces CAO des objets
pour étre maillées et leur donne des noms pour I'tdentification des frontiéres en vue
de définir des conditions limites. Différentes tailles d'élément peuvent étre définies
sur les surfaces, courbes et en volume.
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CHAPITRE : I DESCRIPTION DES QUTILS UTILISES

11-2 FLUENT 6.0 :
II-2-1 Mod¢les Physiques :

FLUENT pcrmct la simulation des ¢coulements incompressibles ¢t compressiblcs,
laminaires et turbulents.

FLUENT offre une large gamme de modéle mathématique pour la simulation des
phénoménes de transport comme les écoulements non newioniens laminaires,
turbulents avec /sans transfert thermique dans des composantes de turbomachine et
de moteur & combustion interne, la combustion, I'aérodynamique interne et externe.

Les modeles de turbulence disponible dans FLUENT fournis ont une large gamme

d’application et ils incluent les effets d'autres phénoménes physiques, telle que la
flottabilité ct la compressibilité.
Divers modes du ftransfert thermique peuvent étre modélisée, v compris la
convection naturelle, forcée, et la convection mixte avec ou sans complications
supplémentaires telles que, les milieux poreux,....etc. FLUENT peut tenir compte
des complications de la combustion[4] .

II-2-1-1 Les écoulements Compressibles :
Des eflets de compressibilité sont produits dans les écoulements a vitesse élevée qui
ont des grandes variations de pression. Quand la vitesse d'écoulement approche ou
exceéde Ia vitesse du son ou quand le changement de pression du systéme (Ap/p) est
grand, la variation de la densité de gaz avec de la pression a un impact significatif
sur la vitesse, la pression, et la température d'écoulement [4] .

Les éconlements compressibles peuvent étre caractérisés par la valeur du nombre
Mach:

M= %......(II—I_)

c=+\¥YRT....(I[ - 2)

ety est le rapport {cp/ev ).
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CHAPITRE - IT DESCRIPTION DES QUTILS UTILISES

Pour les écoulements compressibles, la loi des gaz idéals est écrite sous la forme
suivantc:

11-2-1-2 Ecoulements Non visqueux :

Les calculs de flux non visqueux négligent I'effet de la viscosité sur I'écoulement et
sont appropriées pour des applications élevées de nombre de Reynolds ou les forces
d’mertic tendent 2 dominer les forces visqueuses. Un exemple pour lequel un caicul
non visqueux d'écoulement est approprié est un calcul aérodynamique d’un obstacle
a grande vitesse. Dans un cas comme ceci, les forces de pression domineront les
forces de viscosités. Par conséquent, un calcul non visqueux donne une évaluation
rapide des forces agissantes sur I’obstacle. Aprés que la forme du corps a été
modifiée pour maximiser les forces de portance et pour réduire au minimum ies
forces de résistance a I’avancement (trainée) [4].

D’un autre coté des calculs non visqueux sont utilisées pour fournir une bonne
solution initiale pour des problémes concernant la physique des écoulements
compliqués et/ou une géométrie compliquée.

&, =2V
Pour les écoulements aux grands nombre de Reynolds , # les effets dans
le cas d’écoulement non visqueux sont généralement confines dans une mince
couche qu’on appelle couche limite et influence pour la répartition de pression

(catcul de la portance).
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CHAPITRE : 1T DESCRIPTION DES QUTILS UTILISES

11-2-1-2-1 Equations D'Euler :

Pour des écoulements non visqueux, on résout les équations d'Eunler. L'équation de
conservation de masse est la méme que pour un ¢coulement visqueux, mais les
équations de conservation de quantit¢ de mouvement et d'énergie sont réduisent

[4].

L'équation pour la conservation de la masse, ou ['équation de continuité, peut étre
écrite comme ;

%)+é%(m)=0 ...................................... (-4
do 8 8, .
2 a;c(m)+@» ()t (p)=0 (-9

g( pu,)+axi]( pu,)= -95:— ..... (11 -6)

e
() o)+ 2 (o) 2 (o) =~ L. vty
(o) 2w 2 (o) + 2 (o)== L..uvrtc
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CHAPITRE : 11 DESCRIPTION DES OUTILS UTILISES

La conservation de I'énergie est décrite par :

gt—(pE)+%(ui (pE+p))=-%’:....m-7)
g(pg)%(u(pmp))=-f—ai‘....sum(x)
b%(pE)+—_§;(v(pE+P))=—%....sufvm(y)
g(pE)+§(w(pE+P))=——~g—zlz....mivmt(z)
h=CT...(H[-3)
E=CT..(I[-9)

22



CHAPITRE : 1T DESCRIPTION DES OQUTILS UTILISES

11-2-2 Les schémas numériques :

FLUENT résout les équations intégrales pour la conservation de masse, de quantité
de mouvement, pour Pénergie et d'autres grandeurs scalaires telles que la
turbulence,en utilisant une technique basée sur les volumes finis [4], dont les étapes
sont :

= Discrétisation du domaine de calcul.
= Discrétisation des équations de conservation.
= [ntégration : Explicite}
- Implicite} Résolution du systéme
Les deux méthodes numériques de résolution (isolée et couplée) utilisent une

technique semblable de discrétisation (volume finis), mais I'approche utilisée pour
linéariser et résoudre les équations est différente.

I1-2-2-1 La méthode isolée de résolution :

Les équations discrétes sont résolues séquentiellement (c a d, isolé les unes des
autres). Puisque les équations de conservation sont non Jin€aires (et coupié),
plusieurs itérations de la boucle de solution doivent étre exécutées avant qu'une

solution convergée soit obtenue.

Chaque itération comprend les étapes illustrées dans I’organigramme ( Fig I .2)
présenté ci-dessous {4] :
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*! Update properties.

l

Solve momentum equations.

l

Solve pressure-correction (contimuity) equation.
Update pressure. face mass flow rate.

l

Solve energy. species. turbulence. and other
scalar equations.

l

(St )

Fig. (11.2): Organigramme de la méthode isolée de résolution

11-2-2-2 La méthode couplée de résolution :

En utilisant cette approche les équations de conservation, de continuité, de quantité
de mouvement, d’énergie sont résolues simultanément (¢ a d, couplées ensemble).
Chaque itération comprend les étapes illustrées dans I’organigramme ( Fig I1.3) et
décrites ci-dessous [4] :
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* Update properties. :

Solve continuity. momentum. energy. and
species equations simultaneously.

Solve turbulence and other scalar equations.

'

/ N
. Converged?
N =

Fig. (I.3): Organigramme de la méthode couplée de résolution

11-2-2-3 Linéarisation: Implicite-explicite

Dans la méthode de résolution isolée ou couplée de résolution la discrétisation non
lindaire des équations de conservation est linéarisé pour produire un systeme
d’équations pour les variables dépendantes en chaque élément du domaine. Le
systéme linéaire résultant est alors résolu [4].

La fagon dont les équations de conservation sont linéarisées peut prendre une forme
« implicite » ou « explicite ».

» Implicite : Pour une variable donnée, la valeur inconnue en chaque €lément est
calculée en utilisant une relation qui inclut les valeurs existantes et inconnues des
¢éléments voisins. Par conséquence, chaque variable inconnue spécifique a un
élément apparait dans plus d'une équation dans le systéme, et ces équations doivent
étre résolu simultanément pour donner les quantités inconnues.

» Explicite : Pour une variable donnée, la valeur inconnue en chaque ¢lément est
calculée en utilisant une relation qui inclut sculement des valeurs existantes. Par
conséquence, chaque variable inconnue spécifique 4 un élément apparait seulement
dans une équation dans le systéme et les équations pour la valeur inconnue cn
chaque élément peuvent étre résolues une a la fois pour donner les quantités
inconnues.
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CHAPITRE : IIT GENERATION DES MAILLAGES

I1I-1 Définition des géométries a maillée :

Les configurations DLR-F4/DLR-F6 sont des modeéles de soufflerie d'aile-fuselage
/nmacelle(DLR-F6) d'un avion de ligne , tel que le Boeing 737, qui est testé en
souffleric pour la comparaison avec des calculs de mécanique des fluides
numérique (CFD).

Fig (111-1) BOEING 737

La configuration DLR-F4/F6 a été développée par AGARD (Groupe Conseil pour
Recherche et Développement de I’espace, France) comme configuration de
recherches [6].

La figure I1T .2 donne un apercu de la forme et dimensions du DLR-F4 | alors que
1.3 montre la forme utilisée dans les calculs .
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ITI-1-2 Dimensions et apercu de DLR-F4 [6] :

5600

Fig (I1I-2) Dimensions du DLR-F4
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Fig (III-3) Forme du DLR-F4 utilisée dans le calcul
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ITI-1-3 Dimensions et apercu de DLR-F6 :

La configuration DLR-F6 posséde les mémes dimensions que la configuration
DLR-F4 concernant le fuselage et I'aile, la seule différence est la disposition de la

nacelle [7].

Fig. (I1I-4) Dimensions du DLR-F6

Fig. (III-5) Dimensions de la nacelle du DLR-F6

INacelIe XHK/C ZHK/C

[CFMse: Position 1 0.49 -0.189
ICFM56: Position 2 0.30 -0.189

ICFM56: Position 3 0.30 -0.250

Tableau (III-1) : dimension de la nacelle
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g

Fig. (I11-6) forme du DLR-F6 utilisée dans le calcul
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I1I-2 Génération des maillages :

Pour effectuer des calculs autour de ces configurations, elles ont été mises dans
un domaine de calcul externe de forme parallélépipédique qu’on appelle champ
lointain (far-field). De plus comme les conditions sont symétriques, seule une
moitie de géométrie a été considérée

Les maillages ont été générés en utilisant ICEM CFD, les maillages utilisés dans
ce projet sont des maillages tétraédriques non structuré,
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Fig (I1I-7) Apercu du maillage de DLR-F4
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s
e

D e T —
P e

L L,
i

yr
PR

Fig (I11-8) Apercu du maillage de DLR-F6
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le tableau suivant montre la distribution du maillage sur les deux configurations.

Selon le type d’élément :
Type d’élément | WB(DLR-F4) | WBN P(DLR-F6)
NODE 1223183 275994
TRI 120466 108964
TETRA 1250378 1581186

Tablcau (I1I-2) : type d’élément de maillage

Selon la famille:
Clement famille WB(DLR-I'4) WBNP(DLR-[6)
FAR IN 114 2206
FAR OUT 116 2178
FAR BOT 279 5242
FAR TQP 260 4860
FAR SIDE 326 5580
FAR SYM 9624 9529
FUSELAGE 73236 19171
WING UP 17435 17319
WING DN 17863 17724
WING TIP 169 170
PYLON / 2015
NACELLE INSIDE / 10109
NACELLE_OUTSIDE / 12853

Tableau (I11-3) : maillage par famille de géométric

111-3 Analyse et qualité de maillage :

Pour analyser un maillage on introduit la notion de qualite définic par :

Pour un élément triangulaire (2d) la qualité est définie par le rapport de la
surface d triangle sur la surface du triangle équilatéral inscrit dans le méme
cercle .En 3D Pextension de cette définition pour la qualité est le rapport du

volume du tétrahédre considéré sur le volume du tétrahédre inscrit dans la méme

sphere.
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, ,

Fig (111-9) Triangle ou tétrahedr equilatéral (Q=1)

111-3-1 WB (DLR-F4) ;
IHI-3-1-1 Jes triangles (maillage de surface) :

I

i

U

i

I

I

I e — L S—
l 0.0709261 0.997761
|

|

i

i

[

I

J

I

)

Tableau (I11-4) : valeurs MIN et MAX de qualité des triangles DLR-F4

; m 0,55- 0,57 i
'm 0,57 -0,58 |
0O 0,58-0,60 |
| 0,60 -0,62 J
m 0,62 - 0,64
m 0,64 -0,66
28,92 /=0.66 - 0-68j
|@m0,68- 0,70
'mo0,70 - 0,71
'm0.,71-0,73
j;:. 0,73-0,75
|m 0,75 -0,77 ;
! ®| 0,77 -0,79 |
g- 0,79- 0,81
| m0.,81-0,83

{
!

Fig (III-10) distribution de la qualités des triangles DLR-F4

III-3-1-2 Les tétrahédres :

MIN MAX
0.000692031 | 0.999999

Tableau (111-5) : valeurs MIN et MAX de qualité des tétrahédres DLR-F4

35




CHAPITRE : I11 GENERATION DES MAILLAGES

©0.28-0.30
/m0,46-0.48 |
10048050 |
inum 052 |
|@os2- 054!
IB0,60 - 0,62 1
Imog2064
|m0s+068
|Ro68.0,70
\@o,70-0,72
(8072074
|20,74-0,76]
;‘lo,?s-a_m ”
80,78 0,80
=0,80-0,82
|M0.82-0.84
jnn.s-m.aa I
100,86 0,88
0088 -090
/0090 -0.82
|J052-094 {

5 [ﬂo,sn 096
g 1.37° B0,98 0,99
256 19 173152153 SR 0W |

Fig (11I-11) qualités des tétrahédres DILR-F4

II1-3-2 WBNP (DLR-F6) :
II-3-2-1 les triangles (maillage de surface) :

| MIN MAX f
| 0.0769804 0.997801 ’

Tableau (I11-6) : valeurs MIN et MAX de qualité des triangles DLR-F6

/@ 0,44 - 0,46
/m0,53- 0,55
00,55 - 0,57
/00,57 -0,59
m 0,59 -0,61
m0.618 - 0,62
‘-0,62 -0,64
'mo.64 - 0,66
m 0,66 -0.68 |
m 0,68 -0,70 |
00,70 - 0,72 f
|
|
F

|
|
|
|
|
|

m 0,72 -0,73
m 0,73 -0,75
mO.75 0,77 |
mO,77 - 0,79
m 0,79 - 0,81
|m 0,81 -0,83 f
fno,aa-o,as I,

|20.900.92

Fig (ITI-12) qualités des triangles de DLR-F6

i
|
i
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I11-3-2-2 Les tétrahédres :

MIN MAX
3.36552 E - 005 0.999999

Tableau (I11-7) : valeurs MIN et MAX de qualité des tétrahédres DLR-F6

'm 0,28 -0,30
B 0,46 - 0,48
00,52 - 0,54
00,80 - 0,82
m0,82 - 0,84
@ 0,86 - 0,88
m 0,90 - 0,92
00,92 -0,94

Fig (1I1-13) qualités des tétrahédres DLR-F6
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CHAPITRE : IV PRESENTATION DES RESULTATS

1V-1 Atelier de prédiction de la trainée :

Le cas test proposé dans ce projet est un cas test qui a ét¢ utilis¢ dans un atelier
de prédiction de trainée.

IV-1-1 Définition :

C’est un défit entre les participants ol on propose un probléme ou une géometric a
étudier puis les participants se rencontre pour présenter les résultats ct les comparer.

IV-1-2 Objectifs :

e Evaluer les méthodes numériques entant qu'outils aérodynamiques pratiques
pour la prévision de force et de momentS.

e Evaluer l'efficacité des codes de calcul NAVIER-STOKES existants .

o Identifier des secteurs ayant besoin de recherche et de développement
supplémentaires.

1V-1-3 Liste des participants {9] :

Nom  Organisation Code  Type
Andrew Shires DERA SAUNA Structuré Multi block
O.J. Boelens NLR ENFLOW Structuré Multi block
Stephane EADS Airbus NSMB Structuré Multi block
Amant 7 | __
DD. Chao Université de TLNS3D; Structuré Mutlti block
o Californie, Davis OVERFLOW Structuré Overset
Christopher (A g .1 angley CFL3D Structuré Multi block
D. Non structuré Mixed
Schwamborn DR DLR-TAU  piement (Node Based)
Mark EADS Airbus: DLR ~ MEGAFLOW Structuré Multi block
Rackowitz
Z.Zhu Bombardier (Montreal) FANSC Structuré Multi block
Sutikno Fluent Fluent Non structuré Mixte
Wirogo - | Element (Cell based)
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- L Blocks Cartésien
George Waller Bombardier (Toronto) 'MGAERO (Euler/IBL)
C. Rahaim; S. Eﬁ‘kls _C‘:"gggg* St'mh CFD- Structuré Multi block
Habchi i ese FASTRAN  Non structuré
. _ ,, | o |
Shahyar Non structuré Tetrabedral
Pirzadeh NASA-Langley USM3D (Cell Based)
Robert Carlucci Boeing-Phantom Works CFL3D Structuré Multi block
Justin Leonard BAE SOLAR Non structuré Hybride
Kelly Laflin  Cessna Aircraft Co. CFL3D Structuré Mukti block

. Non structuré (Cell
Don Kinsey ?L%’;;e A%fls?’scarch Cobalt 60 based);
» Structuré Multi block
Steve Karman ‘Lockheed-Martin, Ft. ;FALCON; Structuré Multi block;
Worth SPLITFLOW Cartésien
Pieter Buning NASA-Langley OVERFLOW Structuré Overset
Dimiri o | o Non structuré Mixed
Mavriplis ICASE NSUED Element (Node based)
. . Non structuré Mixte

David Levy Cessna Aircraft Co. NSU3D Element (Node based)

: Metacomp .  Non structuré Mixte
Wrel Groldberg Technologies CEDH Element (Cell based)
J.R. Hooker Lockh;ed-Mamn, USM3D Non structuré

Georgia

John Vassberg Bdeing,' Long Beach '~ QVERFLOW Structuré Overset
Tableau (VI-1) : Les participants du work shop

Participants par type d'organisation :

Industrie 10
Université 02
Recherche 09

Codes commerciaux 02
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Participants par type de code :

Structuré Multi block 13
chimera (overset) 03
non structuré 09
Cartésien 02

Participants par pays :

USA 15
Canada 02
Europe 06

IV-2 Cas test traite :

Les participants du work shop ont fait des calculs dans le but d’obtenir les
polaires des deux configuration (DLR-F4/F6) mais pour nous et a cause
limitations du matériel et de temps de calcul on se contente de faire un seul cas
test de la polaire correspondant un nombre de Mach de 0.75 et un angle d’attaque
de 1°.

08 1 08
0.7 ‘?-1_#‘_‘3__ 0 7
or
06 ¥ 06
()
d*
03 drﬂ - 05
S wt
R md gl -— 04
3 -
03 e E-D!n 03
[}# NLR =
02 ey s ONERA o —02
L 1 DRA  +
- pt . Computzn.on . -
3 -3 -1 0 1 F
Angle of attack

Fig (IV-1) le cas test traité
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1V-3 Conditions aux limites :
4 conditions aux limites sont utilisées.
IV-3-1 Condition limite « Champ lointain de Pression » :

Des conditions de champ lointain de pression sont empioyées pour modéliser un
ctat a Vinfini, avec le nombre libre de Mach de jet et les états statiques étant
indiqués.

Pour se rapprocher eflicacement des vérilables étals infinis (écoulement 4 Iinfini),
on doit placer la frontiére de champ lointain assez loin de I'obstacle étudié. Par
exemple, dans des calculs de profil d'aile, le champ lointain est un cercle avec un
rayon dc 20 fois la longucur dc corde.

V>0 V<0

Fluide sortant Fluide entrant
IV-3-2 Condition limite « paroi » :

Des conditions aux limites de paroi sont employés pour limiter les régions fluides et
solides .Dans les écoulements visqueux, la condition de non glissement est imposée
aux parois , mais dans le cas d’un écoulement non visqueux on va modéliser une
paroi en condition de "glissement" .

La vitesse normale est nulle, les gradients normaux de la pression et la température
sont nuls,

Va=0..av-n

—agz : e
n O....(iv -2)

oT

o =0....0r-3)
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IV-3-3 Condition limite de Symétrie :
Des conditions limites de « symétrie » sont employés quand la géométrie physique
étudiée, ct le modele pos¢ d’écoulement ct de transfert thermique possédent unc

symétrie de miroir, on doit faire attention pour définir correctement les endroits de
frontiére de syméirie.

0

o =0....(1V -4)

v, =0....0V -5)

1V-4 description des paramétres du solveur :

Pour les deux configurations, un solveur couplé explicite a été utilisé. Tous les
autres parametres sont présentés en ANNEXE |

IV-5 Résultats :

1V-5-1 La partie calcul par FLUENT 6.0 :

Dans cette partie les résultats obtenus par FLUENT pour les deux configurations
sont présentés et discutes.

TV-5-1-1 Caractéristiques de la machine de calcul utilisée :

| Marque DELL
1.4GHZ (double corps}

I
Processeur

RAM IlG

Tableau (VI-2) performances de fa machine de calcul utilisée
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1V-5-1-2 Pour quoi un calcul eulérien (non visqueux) ?

Le calcul visqueux demande des machines en terme de CPU et de mémoire a cause
de la complexité des équations de NAVIER STOKES et de la taille des maillages
pour un calcul visqueux. par ailleurs .comme les effets visqueux sont confinés dans
une mince couche (couche limite) pour les écoulements non séparés ,
I’approximation non visqueuse donne en général une bonne approximation de la
distribution de la pression

Pour voir une idée sur la puissance voici les caractéristiques d’une station de calcul
de BOMBARDIER AEROSPATIAL :

Marque 8CPU Cray SV1

Processeur 1.2 Gflops/CPU

RAM 8G

Tableau (VI-3) performances de la station de calcul de BOMBARDIER
AEROSPATIAL

& N ki a - el
W i o
Al £ w
L] = 4 yomee .
B - “ % = C -
& 4 %] -

g

- ..u .i o
157 i

Fig (1V-2) exemple de station de calcul
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e temps de calcul présente aussi une contrainte, voici un tableau qui donne le
temps de calcul selon e modeéle physique utilisé, on remarque qu’une simulation
NAVIER-STOKES prend 50 fois plus que le temps nécessaire pour une simulation
eulérienne {10] .

IPhysical ModclNominal Grid MG Cyelcs to Eormalizcd

Size (Pts) “onvergence un Time
lEuler 10° - 10° 50 - 100 1.0
[Euler + IBL  [10° - 10° 100 - 300 -3
[RANS 10° - 10’ P50 - 1000 |50 - 100
DES 10" - 10° 5000-10000  |5000-10000
1.FS 10° - 10" Io(106) P(m“)

Tableau (V1-4) paramétrcs dc calcul par apport aux modCics physiquc.

1V-5-1-3 Temps nécessaire pour la convergence :

Voici un tableau qui donne le temps d’exéeution de caleul pour les deux
configurations (DLR- F4/ DLR- F6)

Configuration Temps par Tems total (h) | Nombre d’itération
, itération (mn)
| WB (DLR-F4) 1.0 40 2500

WBNP (DLR-F6) | 1.5 135 5500

Tableau (VI-5) Temps de calcul




CHAPITRE : 1V PRESENTATION DES RESI JLTATS

IV-5-1-4 Convergence :

Des critéres sont nécessairement vérifiés avant que le calcul sera arrété et dire que
Ies résultats sont convergés.

La convergence peut étre génée par un certain nombre de facteurs. Un domaine
volumineux, les écoulements physiques complexes sont souvent les causes
principales.

I n'y a aucun critére universel pour juger la convergence. La définition des résidus
est utile pour une classe de probléme, mais est parfois trompeuse pour d'autres
Classes des problémes. Par conséquent c'est une bonne idée de Juger la convergence
non seulement en examinant le niveau des résidus, mais également par la stagnation
des coefficient appropriés tels que le coefficient de trainée, de portance. Dans ces

cas, il s’agit de surveiller ces quantités, telles que le coefficient de trainée, de
portance, avant de conclure que la solution a convergé [4].

1V-5-1-5 Stratégies de solution -

En modélisant un probléme d’écoulement avec transfert thermique, on peut
commencer par le calcul d'écoulement isotherme. Pour résoudre un écoulement
turbulent, on peut commencer par le calcul de I'écoulement laminaire. En
modélisant un écoulement avec réaction, on peut commencer en calculant une
solution particliement convergée de I'écoulement sans réaction.. De telles solutions
servent généralement de bon point de départ au calcul des problémes plus
complexes [4].

IV-5-1-5-1 Stratégies de solution pour des écoulements compressibles :

Les ditticultés lides a résoudre des écoulements compressibles résultent du degré
€levé de couplage entre la vitesse d'écoulement, la densité, la pression, et I’énergie.
Ce couplage peut mener a des instabilités demande donc des techniques spéciales de
résolution afin d'obtenir une solution convergée. En outre, fa présence des chocs
(discontinuité) dans I'4coulement présentc un probléme additionnel de stabilité
pendant le calcul [4].

Les techniques de résolution qui peuvent &tre utilisées dans des calculs
d’écoulements compressibles sont :

= (Solutionneur isolé) employez les parametres de sous relaxation sur les vitesses,
entre 0,2 ¢t 0,3.

= (Solutionneur isolé) placez le facteur de sous relaxation de pression a 0,1 et
employez l'algorithme SIMPLE.

=>on doit pas employer le SIMPLEC ou le PISO avec I'écoulement compressible.

15




CHAPITRE : IV PRESENTATION DES RESULTATS

= Choisir des Limites raisonnables pour la température et la pression (la panneau de
solution limitc) pour ¢vitcr la divergence de solution, particuliérement au début du
calcul.

=on peul commencer le calcul de Pécoulement compressible a partir d'une solution
incompressible d'écoulement (bien que la solution incompressible d'écoulement
peut dans certains cas étre une solution initiale plutdét faible pour le calcul
compressible).

=>Dans certains cas,le calcnl d’une solution non visqueuse comme point de départ
peut étre utile.

1V-5-1-5-2 Stratégies de solution pour des écoulements non visqueux :
Puisque les problémes d'écoulement non visqueux comporteront ['écoulement a
grande vitesse, on doit réduire les facteurs de sous relaxation pour la quantité de
mouvement (si on utilise le solveur isolé)} ou réduire le nombre de Courant (si on
utilise le solveur couplé), afin de mettre la solution en route. Une fois I'écoulement a
commencé et les résidus diminués, on peut commencer a augmenter les facteurs de
sous relaxation ou le nombre de Courant aux valeurs par défaut [4].

1V-5-2 les résuitats sur DLR-F4 :

Dans la section suivante, les résultats obtenus pour la configuration DI.R - F4 sont
presentes

1V-5-2-1 Historigue de convergence :

Les histoires de convergences exprimes en terme des résidus, coefficient de
portance . coefficient de trainée et d moment sont présentés aux figures (IV-3-4-5-
6)

On pent y avoir que les résidus baissent de 2 ordres de grandeur, et ils sont atteints
au boul de 1000 ilération , ce qui est conflirme par les courbes des coellicients des
forces qui indiquent une stagnation de ces coefficient .
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Residuals
—continily
e, it -
"“"‘;'ve och; 1evh ]
[—z-velocity

L energy |

| Y R R o e e nann p —— -
0 250 500 750 1000 1250 1500 1750 2000 2250 2500

[terations

Noermalized Scaled Residuals dun 27, 2006
FLUENT E.0 (34, coupled exp)

Fig (IV-3) Historique de résidus (DLR-F4)

utilisées juste pour voir la convergence et n’ont pas pour extraire les valeurs des
coefficients aérodynamiques car les grandeurs de références utilisées ne sont pas
les bonnes.

B.0ex04

T.lle 04 -

B.lev04
S0eq
Cl a.8evda 4

3.0e 14

2.0e04

D 250 500 750 1000 1250 1500 1750 2000 2258 2508
[terations

Lift Convergence History FLUDT 64 (3 Jun !lfaZIr;
, coupled &xp

Fig. (IV-4) Historique de ccefficient de portance (DLR-F4)
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1.2e+15
1L.Eel5 ‘
B.8e704 -
B.ie~l4 4
Cd

4.0evld

2.0ev)4

“Zier 4 e

[terations

Drag Convergencs Hisiory

Jun 15, 2007
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IV-5-2-2 Comparaison avec les résultats expérimentaux :

Pour tester la précision des résultats obtenus par le calcul, le coefficient de
pression obtenu est comparé a celui qui a été mesuré en la soufflerie dans les
mémes conditions de I’écoulement de calcul (nombre de mach, angle d’attaque)
aux stations situées a 18.5%, 23.8%, 33.1%, 40.9%, 51.2%, 63.6%, 84.4% dela
demie envergure [6]. Telle que montr¢ a la figure 1V-7

|
3
! -—'4{--«« e S I8 : - - g
o
1 | x 29
: Location of the pressure holes

—— 179 99 \‘
194.47 N oV -
24053 — : : :
20115
- 37340 — S !
49607 X
alaad -~

Fig (IV-7) station de mesure de Cp pour DLR-F4

Dans ce rapport nous pressentons les résultats de distribution de pression aux station
2 (23.8% de la demie envergure), 5 (51.2%) ,6 (63.6%).
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STATION 2
Xic
-25 ——exp
—&— cfd extrados

P /.\ ~—&—cfd intrados

15
/"'d?—-—.’ =
-1
8 | Mg N\

05 R

Fig. (IV-8) La station 23.8 % de demie envergure du DLR-F4

STATION 5

Fig. (1V-9) La station 51.2 % de demie envergure du DLR—F4
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STATION 6

——exp

E I —&— cfd extrados
I\ | —e— cfd intrados

-15

& o5 1 /" ‘:" N\ E
— - X 7 = Y N\
01.1 4 /o
0 E ~ : .
[ % 3 .
05 : =
W e
'_ \\“-V/' ) 0
1{ w‘:"‘ : \f‘(
e

Fig. (IV-10) La station 63.6 % de demie envergure du DLR-F4

En comparant les distributions des coefficients de pression (calculé et mesuré€) , on
remarque que I’ordre de choc obtenu par le calcul est en arriére du vrai choc mesure
expérimentalement ce qui est typique d’une approximation non visqueuse .
Cependant la distribution de pression sur I’intrados obtenu par le calcul est
relativement proche de distribution de Cp mesurées

1V-5-2-3 I’écoulement autour de DLR-F4 :
Finalement les figures 11 a 14 montrent respectivement la distribution de
pression sur toute la surface de la configuration ainsi que la distribution de

nombre de Mach ou particuliérement on peut voir 1’apparition de I’onde de choc
a la figure 13.

51




[70] o~ ﬁ
= 2
[ 1.64e+0( -
= -
7 7
= 1.25e+0( ©
A g
[£4)
= 8.63e-01 =
3 -
M 4.75e-01 m
= a
& 8.64e-02 3
0
2 g
-3.02e-0 (7]
-6.91e-0 3
g
-1.08e+0 5
&
L
~1.47e+0 3
3
-1.86e+0 k>
-2.24e+0 ,m.
> &
. nl
m Contours of Pressure Coefficient Jun 19, 2007 W.
> FLUENT 8.0 (3d, coupled exp) |=
: e
O &




1.64e+0(

1.25e+0¢(

8.63e-01

4. 75e-1]

8.64e-0¢

’

PRESENTATION DES RESULTATS

-3.02e-0
=8.9 e~
-1.08e+0
-1.47e+0

-1.86e+0

~2.24e+0 wa
Y

Contours of Pressure Coefficient

Jun 19, 2007
FLUENT 6.0 (3d, coupled exp)

CHAPITRE : IV

DLR-F4 (partie inférieur)

10n sur

12) Répartition du coefficient de press

Fig. (IV




S 3
T o~
= 1.35e+0 5
> §
7]
m 1.22e+0 @
& 2
2 1.09e+0
7 B £
> | 8.64e-0 =
z =
@ 8.34e-0 =
= 5
7.04e-0 _.,..M
p
5.74e-0 3
]
4.,44e-0 .._m
&
3.14e-0 3
8
1.84e-0 =
M! Z
X 352
5.38e-0 &
2 &
o o V—
m Contours of Mach Number Jun 19, 2007 =
W.. FLUENT 6.0 (3d, coupled exp) )
&
O




1.35e+0

Jun 18, 2007
FLUENT 6.0 (3d, coupled exp)

L
<
[
m 1.22e+0
2
m H.Qmm...o
)
m 9.64e-0
>
m 8.34e-0
,S
M 7.04e-0
5.74e-0
4. 44e-0
3.14e-0
1.84e-0
5.38e-0 & i
2
m Contours of Mach Number
:

Fig. (IV-14) Répartition du nombre de Mach sur DLR-F4 (partie inférieur)
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IV-5-3 les résultats sur DLR-F6 :

Dans cette section on présente les résultats obtenus sur la seconde configuration
(DLR-F6)

IV-5-3-1 Historique de convergence :

Les figures 15,16,17,18 montre I’histoire de convergence exprimée en terme des
résidus et en terme des coefficient des forces

Ces figures montrent que les résidus baissent de la plusieurs ordres de grandeurs
¢t continuent méme a baisse aprés plus de 5500 itération d’une maniére
monotone, cependant d’un point de vue pratique 3000 itération sont suffisantes
pour la convergence des coefficients de force telle que montre dans les figures
16,17, 18

Residuals

cong‘rt;.gtty
r—Y -
Ty ve 00{1; le~11 3
~velocily i
1e-01 Th g———
le-02 -
le-03 5
le-04 3
le-05
le-lEj
lc-l? Y T Y —— T
LOBE 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500 5000 5500 6O OO
[terations
Scaled Residuals Jun 17, 2007

FLUENT B.0 (39, coupled exp)

Fig. (IV-15) Historique des résidus (DLR-F6)
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Fig. (IV-16) Historique de ceefficient de portance (DLR-F6)

1.0e~05
8.0e+04 - \

]
B.le~04 -

Cd 4.0e~04 : /
2.0e-04 {,

0.0e~D0 -
-2.0e~04 - r e - - — v —
] 1000 2000 3000 4000 E1E ] Goog
Iterations
Drag Cenvergence Higtory dun 15, 2007
FLUENT 6.0 (34, coupled e xp)

Fig. (IV-17) Historique de ccefficient de trainée (DLR-F6)
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Fig. (1V-18) Historique de ceefficient de moment (DLR-F6)

IV-5-3-2 Comparaison avec les résultats expérimentaux :

La configuration du DLR-F6 contient 8 stations qui sont situées a 15.0% ,23.9%
,33.1% ,37.7% ,41.1% ,51.4% ,63.8%, 84.7 % de la demi envergure ou les mesures
de Cp ont été réaliser . Ces stations sont montrées & la F1IG-19
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Fig (IV-19) stations de mesures de Cp pour DLR-F6

Dans ce travail , nous présentons les distributions de pression aux stations 1,23
situées respectivement a 15.0% ,23.9% ,33.1% de la demi envergure
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STATION 1
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Fig. (IV-21) La station 23.9 % de demie envergure du DLR-F6
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STATION 3
Xic
25 T ——exp
—8— cfd extrados
, /‘\ —&—cfd infrados
1{5"\ // \

Fig. (IV-22) La station 33.1 % de demie envergure du DLR-F6

On remarque que les Cp donnes par le calcul sont relativement loin des résultats
expérimentaux, en particulier I’accélération de 1’écoulement a cause de la
présence de la nacelle n’a pas du tout été capturée sauf a la station 3 la plus
proche de la nacelle , c’est ce qui est confirmes par les résultats presentés aux
figures 20 a22.

1V-5-3-3 I’écoulement autour de DLR-F6 :
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Fig. (IV-26) Répartition du nombre de Mach sur DLR-F6 (partie inférieur)
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IV-6 Résultats en coefficient aérodynamique :

1V-6-1 DLR-F4 :

Le tablcau suivant indique les valeurs des coeflicient de portance et de trainée
obtenu expérimentalement et numériquement par quelque participant ainsi que
les valeurs obtenus par calculs , ces derniers sont sous estimes par apport aux
expérimental ainsi qu’aux résultats de quelque résultats de quelque participant

sauf pour le Cp de la configuration F6 ,Cependant , les résultats obtenus sont du

meme ordre de grandeur ce qui est encourageant pour la suite de ce travail .

code TT——————_coef Co Cp
NLR (expérimental) {6] 0.62 0.036
ONERA (expérimental) [6] | 0.62 0.036
NDRA (expérimental) [6] 0.62 0.036
CART3D EULER [11} 0.83 0.083
CART3D IBL 11} 0.66 0.039
METHODE DES 0.58 0.028
PANNEAUX [12]

FANSC 1* [13] 0.58 0.052
FANSC 2* [13] 0.62 0.038
NASA (expérimental) [14] | 0.6 0.03
NASA USM3D [14] 0.65 0.041
IAB (Fluent 6) EULER 0.5 0.019

Tableau (V1-6) comparaison de résultats du DLR-F4 obtenus par FLUENT avec

des résultats d’autre code et les résultats expérimentales

1* : maillage délivré par la comité du WORK SHOP

2* : maillage propre de BOMBARDIER
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IV-6-2 DLR-F6 :

code ——— coef |Cp Cp
MEGA FLOW [15] 0.5 0.035
CFX [16] 0.5 0.03
FLO 107 [17] 0.57 /
TFL 2000 [17] 0.64 /
AIAA (expérimental) [18] | 0.5 0.034
I1AB (Fluent 6) EULER | 0.36 0.042

Tableau (VI-7) comparaison de résultats du DLR-F6 obtenus par FLUENT avec
des résultats d’autre code et les résultats expérimentales

IV-7 effet de la nacelle :

o5

l\ op

T

e
=N

W7

'Y} S S RS
ne

—e— CP CFD INTRA WBNP

—a— CP CFD EXTRA WEBNP

—a— CP CFD INTRA WB
CP CFD EXTRAWB

Fig. (IV-27) Cp sur la station 33.1 % de demie envergure pour les deux

configurations
———____ configuration | WB (DLR-F4) | WBNP (DLR-F6)
Coefficient  ——
Co 0.5 0.39
Cp 0.019 0.042

Tableau (VI-8) effets de la présence de nacelle sur les ceefficients aérodynamiques
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Pour Ieffet de la nacelle et en terme d’écoulement on remarque qu’il est
accélérer entre le fusclage et la nacelle (effet venturé) et la preuve c’est la chute
du coefficient du coefficient de pression dans la zone x/c=0 = 0.36 ce qui
n’arrive pas sur le DLR-F4 (voir la figure IV-36) .

En terme de coefficient aérodynamique, le ceefficient de portance pour DLR-F4
(C1=0.5)et plus important que du DLR-F6 (C1=0.39) a cause de la nacelle qui
diminue la portance. et pour le coefficient de trainée la DLR-F6 posséde un
Cp=0.42 qui est supérieur du DLR-F4 (Cp=0.019) par ce que la nacelle présente un
obstacle qui augmente la trainée .

De plus a Pentrée de la naceiie aucune condition de limites pour exprimer

I’aspiration du moteur n’a été utilisée, en général sur ces surfaces, la condition
limite utilise est un débit imposé alors qu’elle a été laissée libre dans notre cas.
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CONCLUSION

CONCLUSION :

Dans ce travail nous avons présenté les résultats des calculs non visqueux obtenus par
FLUENT pour les configurations 3D aile/fuselage/nacelie (DLR-F4 et DLR- F6)
effectués sur un PC de bureau.

L’ objectif premier étant de vérifier la viabilité de 1"option PC de bureau pour faire de la
CFD,

les résultats obtenus par nos calculs sont convergés mais un peu loin des résultats
expérimentaux mais sont du méme ordre de grandeur que ces derniers.

Pour la continuité de ce travail, on peut proposer les mémes calculs mais sur plusieurs
maillages pour voir ’influence du maillage sur la solution ainsi que d’essayer de faire un
calcul visqueux.
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Fichier SUMMARY pour DLR-F4 :

FLUENT
Version: 3d, coupled exp (3d, coupled explicit, inviscid)
Release: 6.0.12

Models
Model Settings
Space 3D
Time Steady
Viscous Inviscid
Heat Transfer Enabled

Boundary Conditions

Zones

name type

top pressure-far-field

sSym symmetry

side pressure-far-field

out pressure-far-field

in pressure-far-field

bot pressure-far-field

wingup wall

wingdn wall

nose wall

fusel wall

fusez wall

fuse3 wall

fused wall

wingte wall

wingtip wall

wingle wall
livel
Condition Value
Material Name air

Far field
Condition Value
Gauge Pressure 0
Mach Number 0.75
Temperature 300

X-Component of Flow Direction 0.99980003
Y~-Component of Flow Direction 0
Z2-Component of Flow Direction 0.0174



sSym

Condition Value

Discretization Scheme
Variable Scheme

Flow Second Order Upwind

Time Marching

Parameter Value
Solver Explicit
Courant Number 1

Residual Smoothing Iterations 0 (disabled)
Residual Smoothing Factor 0.5

Material Properties

Material: aluminum (solid)

Material: air (fluid)

Property Units Methoed Value(s)
Density kg/m3 ideal-gas

Cp (Specific Heat) j/kg-k constant 1006.43
Molecular Weight kg/kgmol constant 28,966

Fichier SUMMARY pour DLR-F6 :

FLUENT
Version: 3d, coupled exp (3d, coupled explicit, inviscid)
Release: 6.0.12

Models
Model Settings
Space 3D
Time Steady
Viscous Inviscid
Heat Transfer Enabled



Boundary Conditions

Zones
name type
far top pressure-far-field
far sym symmetry
far side pressure-far-field
far out pressure-far-field
far_in pressure~far-field
far bot pressure-far-field
wing up wall
wing dn wall
pyvion wall
fuse 0 wall
fuse 1 wall
fuse 2 wall
fuse 3 wall
fuse 4 wall
wing_tip wall
wing_te wall
wing le wall
nacelle_le wall
nacelle te wall
nacelle inside wall
nacelle_ cutside wall
far_ field
Condition Value
Gauge Pressure )
Mach Number 0.75
Temperature 300

X—Component of Flow Direction 1
Y-Component of Flow Direction 0
Z-Component of Flow Direction 0

Discretization Scheme
Variable Scheme

Flow First Order Upwind

Time Marching

Parameter Value
Solver Explicit
Courant Number i

Residual Smoothing Iterations 0 (disabled)
Residual Smoothing Factor 0.5



Material Properties

Material: air {(fluid)

Property

Method

Value (s}

Density

Cp (Specific Heat)

Molecular Weight

L-J Characteristic Length
L-J Energy Parameter

Thermal Expansion Coefficient
Degrees of Freedom

Material: aluminum (so0lid)

Material: air (fluid)

Property

angstrom
k
1/k

ideal-gas
constant
constant
constant
constant
constant
constant

Method

1006.43
28,966
3,711
78.6

0

0

Value(s)

Density
Cp {Specific Heat)
Molecular Weight

ideal-gas
constant
constant

1006.43
28.966
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RESULTATS EXPERIMENTALES POUR DLR-F6 :

SECTION
X/C

1
09
0.8
o7
06
0.5
04
0.3
02
0.1

0
0.1
02
03
04
0.5
06
0.7
08
0.9

Cp

0.15

0.07
0.18
-0.22
0.38
0.55
-0.59
086
09
4
0.12
0.85
0.1
0.25
0.35
0.39
-0.39
022

02
o1

Cp

0.239

02
0.1
-0.25
0.4
-0.55
-0.56
-0.55
-1
-1.3
-1.45
0.075
-0.25
0.4
-0.55
-0.58
-0.59
-0.59
0.1
03
035

Cp

0.331

0.1
-0.07
-0.25
-0.48

0.6
-0.58
-0.52
-0.58

-1.3

-1.4

07

-0.85
-1.1
04

-0.25
0.1

0

0.2

0.3

0.2

Cp

0.377

0.12
-0.05
03
-0.55
072
-0.71
0.7
.55
-1.2
-1
0.85
-0.23
-0.25
027
0.26
0.2
-0.08
0.18
03
0.32

Cp

0.411 0.514
Cp Cp
0.08 0.08
-0.1 -0.09
0.3 -0.25
-0.58 -0.56
072 0.7
0.71 075
-0.69 0.73
-0.58 0.8
-1.055 9
-0.98 -1.1
0.88 0.85
-0.19 -0.05
-0.23 0.2
0.25 0.25
02 0.24
-0.18 -0.21
-0.025 -0.095
0.18 0.18
0.28 0.3
0.3 0.28

0638 0.847
Cp

0.03 -0.09
-0.02 -0.097
0.25 -0.25
-0.48 -0.48
0.68 0.55
-0.69 -0.58
0.7 0.58
0.55 -0.55
-1.1 -1085
-1.18 -1.2
09 0.87
0.05 0
0.1 0.2
0.25 0.25
024 -0.26
-0.2 022
-0.095 0.1
0.1 0.1
0.28 0.25
0.26 0.25



RESULTATS EXPERIMENTALES POUR DLR-F4 :

SECTION
Xic

1.000
0.950
0.800
0.800
0.700
0.650
0.600
0.550
0.500
0.450
0.425
0.400
0.350
0.300
0.250
0.200
0.150
0.100
0.050
0.030
0.020
0.010
0.000
0.010
0.030
0.050
0.100
0.200
0.300
0.400
0.500
0.600
0.700
0.800
0.800
0.950

0.185
cp

0.0805

0.0126

-0.0854
0.2820
-0.4498
0.5215
£0.5513
0.5747
-0.5790
-0.6039
-0.6377
-0.6624
0.7143
-0.8448
-0.8910
-0.8985
-0.9084
-1.0690
-1.2813
-1.3332
-1.1672
£.3817
0.7492

0.6627

0.3831

0.1668

-0.0490
-0.1814
0.2308
0.2772
-0.3302
-0.1852
0.0417

0.2178

0.2614

0.2444

0.238
CP

0.1019

0.0259

-0.0834
-0.2801
-0.4603
-0.5401
0.5781
-0.5065
-0.5803
0.6120
-0.6474
06743
-0.6871
-0.8662
0.9771
-0.9945
-1.1504
-1.4152
-1.4431
-1.3894
-1.1736
-0.2664
0.6929

0.6632

0.3701

0.1454

-0.0604
-0.1950
-0.2558
-0.3052
0.3181
-0.1883
0.0558

0.2342

0.2842

0.1981

0.331
cp

0.0851

0.0013

-0.0978
-0.2986
-0.5083
06182
-0.6503
-0.6570
-0.6311
06372
-0.6630
-0.6855
-0.6701
-0.8209
-1.3134
-1.3486
-1.4302
-1.4422
-1.4461
-1.1968
-0.8472
-0.3023
0.6167

0.6052

0.3071

0.1406

-0.0276
-0.1737
-0.2589
-0.2875
-0.2633
-0.1691
0.0620

0.2610

0.3329

0.3300

0.409
CcP

0.0372

-0.0282
0.1174
-0.3514
-0.5688
-0.6940
0.7132
-0.6879
-0.6497
-0.6310
-0.6434
-0.6800
-1.0548
-1.2983
-1.3017
-1.3272
-1.3559
-1.4250
-1.3023
.9666
.8009
0.3684
0.6882

0.5620

0.2679

0.1755

0.0198

-0.1103
0.2348
0.2621
0.2156
0.0787
0.0582

0.2490

0.3360

0.3310

0.512
CP

0.0430

0.0109
-0.0874
-0.2818
-0.4852
-0.5893
06144
-0.6174
-0.5999
-0.6133
-0.6419
-0.7058
-1.2187
-1.2752
-1.2833
-1.3185
-1.3345
-1.4173
-1.2611
-0.9808
-0.8069
-0.2688
0.6063

0.5663

0.2936

0.1902

0.0224

-0.0758
0.2153
0.2136
-0.1695
-0.1088
0.0818

0.2539

0.3223

0.3179

0.636
CcpP

0.0531

-0.0035
-0.1397
-0.2758
-0.4641
0.5475
-0.6937
-0.5671
-0.5645
0.5520
-0.5803
0.6783
-1.0006
-1.2719
-1.2814
-1.3250
-1.3267
-1.4160
-1.2457
-0.9653
-0.7667
-0.2956
0.6897

0.5708

0.3280

0.2189

0.0631

-0.0670
0.1977
0.1993
-0.1584
-0.1002
0.0796

0.2550

0.3206

0.3075

0.844
cp

0.0722
0.0181
-0.0614
0.2440
£.4373
.5336
-0.5650
-0.5608
-0.5465
-0.5429
-0.5499
0.5424
-0.5426
-0.8019
-1.2114
-1.2770
-1.2877
-1.3714
-1.2555
0.8626
-0.6383
-0.2221
0.7256
0.5655
02774
0.1737
0.0385
0.1014
0.2358
02211
01723
01173
0.0656
0.2324
0.2948
0.2816
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