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Avant-propos :

Le présent mémoire rentre dans le cadre de I'obtention du diplome de Master 2 de P’institut
d’aéronautique et des études spatiales de I’université de Blida 1. Option propulsion ; le
théme choisit traite 1’effet des dispositifs hypersustentateurs sur le profil NACA 4412 il

s’agit d’augmentation de la portance et ’augmentation de I’angle de décrochage.



Abstract: A numerical study was performed on a NACA 4412 airfoil with a single slotted flap to

examine the aerodynamic coefficients at Reynolds number of 3 %1 06, and for help to identifying
the forces acting on a light airplane wing. Besides, in the paper the flow fields around the airfoil
with single slotted flap were shown. All calculations were made using a CFD code Fluent. For a
turbulent model the K-epsilon method was chosen. Conclusions were made about the
aerodynamic efficiency of the proposed configuration wing-single slotted flap.

Keywords: airplane wing, single slotted flap, aerodynamic characteristics, CFD, Fluent

Résumé : On a réalisé une étude numérique sur un profil aérodynamique NACA 4412 avec un
seul volet a fente pour examiner les coefficients aérodynamiques au nombre de Reynolds de 3
x108, et pour aider a identifier les forces qui agissent sur une aile d'avion léger. Par ailleurs,
dans le document les champs d'écoulement autour de l'aile avec rabat simple fente ont été
présentés. Tous les calculs ont été effectués en utilisant un code Fluent. Pour un modeéle turbulent
K-epsilon a été choisi. Les conclusions ont été faites sur l'efficacité aérodynamique de l'aile
unique volet a fente configuration proposée.

Mots clés: aile d'avion, seul volet a fente, caractéristiques aérodynamiques, CFD, Fluent
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ntroduction :

L'aérodynamique est une branche de la science qui traite de I'analyse des flux sur un
corps. L'évolution rapide des CFD a été conduite pour une méthode plus rapide et plus
précise permettant de résoudre les problémes liés a 1'aérodynamique. Le flux d’air sur les
aérofoils est la chose la plus importante a prendre en compte lors de la conception d’un
avion, d’un missile, de véhicules de sport ou de tout autre objet aérodynamique. L'analyse
du débit d'un fluide compressible est toujours complexe et comprend différents termes et
caractéristiques. En utilisant ANSY'S, 1'analyse de flux devient plus efficace car elle étudie
plus complétement la méthode expérimentale.

La dynamique des fluides computationnelle fournit une prévision qualitative et parfois
méme quantitative de 1'écoulement des fluides au moyen de modeles mathématiques, de
méthodes numériques et d'outils logiciels. L’analyse CFD permet a un ingénieur de calculer
le débit numériquement dans un «laboratoire de flux virtuel». L'analyse comprend plusieurs
étapes telles que: 1'énoncé du probléme, la modélisation mathématique, la génération de
maillage, la discrétisation de I'espace, la discrétisation temporelle, le solveur itératif, la
simulation, le post-traitement et la vérification. ANSYS est un vaste logiciel informatique
qui permet aux chercheurs d'analyser les problémes liés aux différents secteurs de
I'ingénierie. Il est utilis¢é pour résoudre des problemes liés au transfert de chaleur, a
I'coulement des fluides, a la turbulence, aux machines industrielles, aux dynamiques
explicites et a I'analyse structurelle a 1'aide de 1'analyse numérique.

Chervonenko [1] a montré l'effet de l'angle d'attaque sur les caractéristiques
aérodynamiques non stationnaires et la résistance au flutter d'une grille d'aubes de
compresseur vibrantes pliées. Bacha et [2] ont présenté la prédiction de la trainée dans un
écoulement transitoire sur des aérofoils a deux dimensions. Eleni et [3] ont évalué les
modeles de turbulence pour la simulation de 1'écoulement sur les voilures NACA 4412.
Ramdenee et [4] ont étudi¢ la modélisation du flutter aérodynamique sur un avion NACA
(National Advisory Comité for Aéronautique) 4412 avec application aux pales d'éoliennes.
Johansen et [5] a également évalué la transition laminaire / turbulente dans les écoulements
aé¢rodynamiques. Launder et [6] ont montré le calcul numérique des écoulements turbulents.
L'analyse 2D de la voilure NACA 4412 a été réalisée par Kevadiya et [7]. Mentar et [8] a
présenté des modeles de turbulence a viscosité tourbillonnaire a deux équations pour des
applications d'ingénierie. Mashud et [9] ont montré l'effet de la position du spoiler sur



I'aérodynamisme caractéristique d'une aile. Gulzar et [10] représentaient I'impact de la
variation de l'angle d'attaque de la voilure NACA 7420 en écoulement compressible
transsonique a l'aide du mode¢le de turbulence Spalart-Allmaras. . Prince et al. Ont étudié la
suppression de décrochage aérodynamique sur des sections de voilure a l'aide de générateurs
de tourbillons a jet d'air passifs. [11] Shih et [12] ont montré un nouveau modele de
viscosité a tourbillons k-¢ pour des écoulements turbulents & nombre de Reynolds élevé.
Bensiger et [13] ont analysé¢ une voilure bi convexe en utilisant la CFD a une vitesse
supersonique et hypersonique. Sutherland W et [14] a évalué la viscosité des gaz et la force
moléculaire.

Les profils et les objets de forme aérodynamique sont largement utilisés dans tous les
types de véhicules aériens, par exemple la navette spatiale , les avions , les hélicopteres et
méme dans divers types de missiles .

En outre, en ce qui concerne les machines a fluide telles que les pompes, les turbines, les
¢oliennes, la forme de la roue a aubes, I’hélice est trés importante. Tous les parametres
importants pour exprimer les caractéristiques des voilures doivent étre controlés avec une
grande précision. C’est pourquoi I’analyse du flux sur les voilures est trés importante.






Chapitre I
Ftat de Vot

I-1. Introduction :

Dans ce chapitre on commence par quelques notions de base en mécanique des Fluides
(aérodynamique), afin d’exposer les stratégies du controle d’écoulements, la dynamique des
différentes structures qui cohabitent la couche limite, afin d’éclaircir les mécanismes d’action
des processus de contrdle. De plus, la physique de décollement de la couche limite et les effets
du décollement sont présentés.

I-2. Systeme des forces aérodynamiques s’exercant sur un obstacle

En toute généralité le systeme de forces aérodynamiques s’exer¢ant sur un obstacle se
réduit a deux composantes : une normale a la vitesse a I’amont, dite portance ; 1’autre

paralléle a la vitesse, dite trainée ; lorsqu'un corps est immergé dans un fluide en mouvement,
on peut décomposer la force résultante de contact en deux ; une normale et I’autre tangentielle
a 1'éco ulement (voir Fig. I-1).

z foyer aerodynamique

AT MBI Les forces aérodynamiques exercées sur un obstacle

F= /sz + Fz*

L'analyse dimensionnelle permet d'écrire :

F=T=1c pv?.s I-2
X 2 D ©
F=P=1c.pv’s I-3
VA 2 L ©




Chapitre I

ttat de Vaut

Avec :
CD (Ou Cx) le coefficient de trainée .

CL (Ou Cz) le coefficient de portance.

S : surface du maitre couple de 1’obstacle.

Voo : vitesse de 1’écoulement libre.

I-3. Le phénoméne de décollement de couche limite

I-3-1.Physique du décollement

Dans le cas d’un écoulement autour d’un profil, les particules sont soumises a un
mouvement du aux forces d’inertie et sont ralenties par les forces de viscosité (frottement
pariétal). Le gradient de pression dicté par la zone fluid e parfait de I’écoulement peut exercer
une action favorable ou défavorable. Dans le cas d’un gradient de pression de sens contraire a
celui de I’advection, 1’advection peut étre compensée par les forces de viscosité et de
pression. Lorsque cela se produit, la couche limite s’écarte de la paroi du profil, il y a
décollement de la couche limite. Cet équilibre entre les différentes actions se traduit par
I’équation de la quantité de mouvement dans chaque direction :

ACCELERATION ' RALENTISSEMENT | o
. el “_--0 - -
v % TN %izo (0 AT
s ¢ —0\0 (W L
\\‘fgo o cm.” tl " K \‘: =
gt ' N ;‘ - -l

i sk NN ",u\".i.‘n‘-l — A
. "\'ﬂ""\l‘ LT “'*\‘.'l i h\
Vs “W"vl L\ o o Fiace. _de *> BEcoRting
/ | ! 1
‘ H \ One /:

—e X

AP Décollement de la couche limite




Chapitre I

ttat de Vout

I-3-2. Les caractéristiques du phénoméne

Les caractéristiques principales de la turbulence sont les suivantes

O incertitude (de mesure, de calcul)
O grande variété des échelles spatiales (des tailles de tourbillons) dans 1’écoulement
O caractere aléatoire, désordonné, chaotique, fluctuant ; redistribution des fluctuations

dans ’espace

O imprévisibilité, non déterminisme, grande sensibilité aux conditions aux limites : si il
existe de trés petites différences a 1’état initial, elles vont s’amplifier sous I’effet
d’interactions non lin€aires. Les cyclones par exemple se déclenchent a quelques dixiémes de
degrés de température pres.

O trés large gamme de longueur d’ondes : tourbillons présents de tailles trés variées
(pour un avion : de quelques microns a quelques centaines de métres, pour la turbulence
atmosphérique : de quelques millimetres a quelques milliers de kilométres)

O le bruit : les écoulements turbulents sont bruyants du fait des sources acoustiques
créées par les fluctuations de pression dans le fluide (cf I’expérience du tube de Poiseuille),
Cela peut générer de I’inconfort dans certains cas (exemple le bruit des rétroviseurs extérieurs
des véhicules).

Les effets de la turbulence sont parfois positifs, parfois négatifs :

INIG IR 1’ augmentation du mélange permet d’améliorer la combustion par
exemple, de réduire la température

INIECP LR Les effets du décollement de couche limite, perturbant généralement

énormément les performances aérodynamiques, constituent des obstacles a la manceuvrabilité
des appareils. Les phénomeénes physiques pénalisant pour I’aérodynamique sont les suivants :

O De grandes perturbations dans les distributions de pression, une augmentation de la
trainée de forme,
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O L’apparition du décrochage et I’augmentation des efforts sur le profil,
O Une chute notable de la portance,
O Une augmentation des nuisances sonores dues a la forte vorticité qui régne dans la

zone décollée et interagit avec la paroi.

En fonction du gradient extérieur de pression, la couche limite peut rester décollée et ainsi
former une large zone de recirculation s’étendant sur toute la surface du profil. Si I’énergie
cinétique est suffisante pour compenser 1’action du gradient de pression qui a tendance a
aspirer les particules vers le haut, la couche limite peut recoller au profil plus en aval et avant
le bord de fuite, ce qui est moins néfaste en terme de performances aérodynamiques.
I-4.Classification des différents états de la couche limite

On peut citer les états suivants :

I-4-1.La couche limite laminaire

Couche dans laquelle les filets d’air sont tous parall¢les. Le frottement est réduit au minimum.
Elle peut transiter précocement en turbulent.

I-4-2.La Transition laminaire (turbulent de la couche limite)

Cette transition de 1’écoulement est située a environ 15% de la corde pour les profils courants
dit « turbulents » et jusqu’a 50 — 60% pour les profils & laminarité étendue dit « laminaires ».

I-4-3.La couche limite turbulente
Couche dans laquelle le frottement est plus important qu’en laminaire .Cette couche est plus «

stable » que la couche limite laminaire. (Voir Fig. I-3)




qui reste laminaire

: Les différents états de la couche limite

I-5. Le controle de décollement

Le contrdle des écoulements est certes un sujet récurrent, le souci d’éviter et de maitriser
des phénoménes néfastes étant depuis toujours le souci majeur des aérodynamiciens et
mécaniciens des fluides. Mais, récemment un vaste effort de recherche sur le sujet a été
réactivé au niveau mondial, avec la v olonté d’améliorer les performances des machines, de
limiter les nuisances qu’elles engendrent (bruit, émission de polluants, vibrations), de réduire
les cotits de fabrication et de maintenance en réalisant des formes plus simples, moins bien
adaptées dont il faut assurer néanmoins le fonctionnement correct.

Plusieurs techniques sont utilisées pour le controle du décollement et du frottement

turbulent, citant le soufflage ou aspiration a la paroi, les jets synthétique s qui assurent la

méme fonction a bilan de masse nul, ou encore un mouvement de la paroi. (Voir Fig. 1-4)
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RTWE: Soufflage et Aspiration de la couche limite.
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I-6. La classification des stratégies de controle

Il y a plusieurs fagons différentes de classifier les stratégies de contrdle pour arriver a
I’effet désiré. La classification est basée sur I’énergie utilisée et le type de boucle de contrdle.
Les valeurs du nombre de Reynolds et de Mach, et les caractéristiques des instabilités

d’écoulement sont importantes pour choisir le type de contréle appliqué. 11 existe deux types
de controle :

I-6-1.Le controle passif
Des recherches ont ¢été effectuées pour utiliser des méthodes passives de contrdle
d’écoulement, qui modifient I’écoulement sans avoir besoin de source d’énergie. Les
techniques passives incluent

1 les modifications de géométrie pour modifier le gradient de la pression,

'] Tutilisation de générateurs mécaniques fixes de vortex pour contrdler la séparation,

'] et le positionnement de rainures ou des obstacles sur une surface pour réduire la
trainée.

Les recherches au cours de la derniére décennie sur la réduction de trainée par des moyens

passifs ont présenté des résultats décevants

VAT RERIR [/lustration d’'un générateur de vortex passif installé sur Stewart Headwind

I-6-2.Le Controle actif
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Dans la derniére décennie, des techniques de contrble actif (aspiration, soufflage, jet
synthétique....etc.) ont été développées, dans lesquelles une énergie ou une puissance
auxiliaire est introduite dans 1’écoulement.

Le controle actif peut étre de deux types : Prédéterminé ou Réactif. En contrdle
prédéterminé 1’énergie est appliquée au niveau des actionneurs sans information sur 1’état
particulier de I’écoulement. La boucle de controle dans le contrdle prédéterminé est ouverte et
il n’y a pas besoin de capteurs (Fig. I-6-a). Ce type de contrdle actif peut cependant étre tres
efficace pour modifier I’écoulement, si ses caractéristiques sont relativement constantes et
proches de celles pour lesquelles la loi de controle a été élaborée.

Le contrdle réactif est une catégorie particuliere de controle actif. La boucle de controle
peut étre de deux types :
» chaine directe (Feedforward) ; dans ce cas les capteurs sont placés a I’amont de 1’actionneur.
* chaine de retour (Feed-back) ; dans ce cas, les capteurs sont placés a 1’aval de I’actionneur
pour mesurer son influence sur les parameétres de 1’écoulement. Les variables contrdlées sont

comparées avec une variable référence a ’amont, une loi de contrdle étant utilisée pou r
moduler 1’énergie entrante au niveau de I’actionneur (Fig. I-6-b, Fig. I-6-c)
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Contrdleur Variable
[ (Actionneur) controlée
(@) t Power

Réactif, feedback - boucle fermée de contréle

: Les différents types de boucle de contréle
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1.4.1. Les différents types d’actionneurs passifs :

1.4.1.1 Les volets hypersustentateurs :

Ils permettent de voler a basse vitesse pour les besoins de ’atterrissage et du décollage.
Pour maintenir la portance constante, la diminution de vitesse est compensée par une
augmentation de la surface alaire et/ou de une augmentation de la courbure (modification de
Cx et Cz).

Volets de bord
de fuite

Becs de bort
d'attaque

Fig. 8.9 Schematic sketch of a four-slemant aercfoil

1GNP 8P : schémas d’un Multi elements

a. Les volets hypersustentateurs de bord d’attaque :

Les becs de bords d’attaque augmentent la portance en modifiant la cambrure de I’aile et
parfois sa surface.
v Augmentation plus ou moins importante la portance (selon le type de becs),
v' Augmentation de la trainée, Cela entraine une réduction de la vitesse de
décrochage.
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J

‘/——'

IR AR, : Divers types de volet et bec (sur bord d’attaque) : 1 - volet basculant
2- volet Krueger 3 — bec a fente

b. Les volets hypersustentateurs de bord de fuite :
Les volets de bord de fuite augmentent la portance en modifiant la cambrure de [’aile et
parfois aussi sa surface.
Avec les volets de bord de fuite, le pilote peut augmenter plus ou moins la portance en
agissant sur les différents angles ou crans de réglage.
v NMOERTT PR AN RGBT ce volet pivote vers le bas, il augmente la
cambrure et la portance mais ce profil est surtout utilisé pour les petits avions
v Ce volet a un mouvement de translation et de rotation, il augmente
la surface de l'aile et la cambrure.
v Ce volet utilise le méme principe de
fonctionnement que le volet Fowler simple sauf qu’il est composé de plusieurs
parties. Il augmente la surface de ’aile et la cambrure

1.4.1.2. Les aérofreins:

Les aérofreins sont des panneaux encastrés dans la voilure ou le fuselage dont la sortie dans
I’écoulement de 1’air permet d’augmenter la trainée.

Cz
Cz maxi

Cx

ACx

Sur planeur minimoa Influence des aérofreins sur la polaire

Figure 1.17
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1.4.1.2. Les spoilers:
Les spoilers sont des panneaux d’extrados dont le braquage peut étre symétrique (fonction
aérofrein) ou dissymétrique (fonction gauchissement c’est a dire réduction de la portance sur
’aile intérieure au virage).

Cz

""""""" =z 30°

60°

Ground Spoiler

1
1
1
1
1
1
1
1
L cssaNomag s
1
1
1
—+
1
1

Influence des spoilers sur la polaire

QT WL - Influence des spoilers sur la polaire

11 existe aussi des dispositifs plus complexes destines, soit a provoquer les transitions ou
retarder les décollements de la couche limite comme les générateurs de vortex (Figure 1.14),
soit a réduire la trainée de frottement des couches limites turbulentes comme les « riblets » et
les systemes « Large Eddy Break Up » (LEBU) (Figure 1.14)

» Les riblets sont des surfaces striées dans le sens de I’écoulement, qui Orientent la
couche limite turbulente dans une direction longitudinale afin de réduire le
cisaillement transversal.

» Les systemes LEBU sont des dispositifs destinés a casser les grandes structures
de la couche limite turbulente. Ces deux systémes permettent d’obtenir des
réductions de trainée de 7 a 8%.
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(a) Vortex ganerators

{ b)) Wing fance

Fig. 8.32

INTOITIB B Générateurs de vortex installés sur un Gloster Javelin FAW.8
(XH992)







[Ravi.H. C1, Madhukeshwara.N, S.Kumarappa] [1] : ont utilisé une bosse de 200 mm et
un profil NACA 0015 de corde de 254 mm a M= 0,25; pour étudier les effets de Re, F ~, Cu, ils
ont constaté que l'effet du jet synthétique est de retarder le décrochage, de réduire la longueur
du décollement, d'augmenter la portance et de réduire la trainée apres le décrochage. Dans la
plupart des investigations présentées dans leur travail, le controle du décollement a été effectué
a Re=3.7*10° ; ils ont remarqué aussi que le jet synthétique (F'=1, Cu=0 .09%) est plus
efficace que [’aspiration continue a Cu=0 .08% pour controler le décollement sur un profil.
Par contre, le jet synthétique est moins efficace pour réduire la trainée. Celle-ci passe de 0.8 a

0.76 pour le jet synthétique et a 0.55 pour [’aspiration.

[D.Vimal Chand, R.Sriram, D.Udaya Kumar] [2]: L'écoulement au-dessus de surfaces
portantes multi-€¢léments a ¢ét¢ numériquement étudiée dans ANSYS fluide et a comparer les
parametres aérodynamiques a la norme Profil NACA 4412 et 0012. Les visqueuses 2D,
transitoire, les équations du modele de pression en méme temps que le modele de turbulence k-
o ont été appliqués a cette simulation numérique en utilisant les grilles non structurées multi-
blocs de sphere de type d'influence. Les résultats numériques ont montré que les parametres
aérodynamiques d'aubes de 1'¢lément multiple avec effet de queue est beaucoup plus optimale
que les pales standard NACA. Aussi l'analyse se fait sur différents angles de rabat et des
lamelles de conditions différentes et I'optimisation des surfaces portantes a plusieurs ¢léments a

été réalisée.

Azzedine KOURTA [4] : a effectué un travail expérimental sur un profil NACA 0015
(ONERA) en utilisant un jet synthétique (r=2 mm et f=100Hz, F+=7.5, Cu =3.70%) , pour
repousser le point de décollement, favoriser le recollement, et éviter les oscillations ; il a
conclu que le jet synthétique a une meilleure efficacité que le jet normal sur le décollement ot o

max passe de 14° a 20°, et Cz max augmente de +37%.

Gilarranz et al. [5] : ont utilis¢ un profil NACAOO015 de corde 0.375m et fente DSJ de
largeur 2mm positionné en x/c = 0.12 ; ils ont vu que pour Uco=35m.s"!, F*= 1.4 et Cu=2 .8%,
omax augmente +80%, et Ils ont remarqué que lorsque ’incidence passe de 12° a 17°, et Cimax
augmente, le pic du Cp augmente puis diminue a cause du décrochage , alors qu’avec le

controle, le pic continue d’augmenter. Par ailleurs, alors que sans contrdle le décollement



apparait au bord de fuite sur un profil NACAO0015, avec contrdle, il débute au bord d’attaque
mais a une incidence plus ¢€levée. Alors I’effet du jet synthétique n’est pas de créer de la

portance mais d’augmenter la portance disponible en réduisant la taille du décollement.

[MD. Safayet Hossain, Muhammad Ferdous Raiyan, Mohammed Nasir Uddin Akanda,
Nahed Hassan Jony] [6] : I’analyse de flux de deux profils (NACA 6409 et NACA 4412) a été
¢tudiée. La force de trainée, la force de portance ainsi que la répartition de la pression globale
sur les voilures ont également été analysées. En changeant I'angle d'attaque, des variations de
propriétés différentes ont été observées. Les résultats de cette enquéte ont été montrés et
calculés a l'aide d'ANSYS Workbench 14.5. Les distributions de pression ainsi que le
coefficient de portance au coefficient de coefficient de trainée de ces deux profils ont été
visualisé€s et comparés. De ce résultat, nous avons comparé la meilleure voilure entre ces deux
profils. Toute I'analyse repose uniquement sur le principe de la méthode des ¢léments finis et de
la dynamique numérique des fluides (CFD). Enfin, en comparant différentes propriétés, a savoir
les coefficients de trainée et de portance, la répartition de la pression sur les voilures, il a été
constaté que le NACA 4412 est plus efficace pour les applications pratiques que le NACA
64009.

[Alex E. Ockfen and Konstantin I. Matveev | [7] : L'écoulement turbulent autour d'un
profil en effet extréme sol avec un volet a été étudi¢ avec le programme informatique Fluent,
un code de volumes finis en utilisant la ségrégation solveur SIMPLE. Les équations régissant
les deux dimensions, incompressible.

Inter J Nav Archit Oc Engng (2009) 1: 1 ~ 12

Seifert et al. [8] : ont utilisé plusieurs profils pour comparer un jet continu par celui
synthétique ; profils avec volets NACAO0015, E-214...etc. Et la position d’actionneur est au
bord d’attaque du volet ; ils remarquent qu'un jet synthétique tel que Cu =0 .08% et F™ =2
produit les mémes résultats qu'un soufflage stationnaire six fois plus grand ; et ils ont montré
qu'un soufflage instationnaire était plus efficace qu'un soufflage stationnaire : il requiert un a
deux ordres de grandeurs de moins en quantit¢ de mouvement pour obtenir les mémes résultats
en terme d'augmentation de portance sur un profil. En outre, les jets synthétiques sont

intéressants pour plusieurs raisons. Ils sont de petites tailles, le débit de masse moyenne sur une



période est nul et ils synthétisent un jet sans avoir besoin d'une source extérieure de fluide
contrairement aux jets continus et pulsés. Ils ne nécessitent ni conduites, ni réservoir sous
pression mais uniquement une alimentation ¢lectrique (compresseur) ce qui simplifie
l'installation. Leur principal inconvénient aujourd'hui est leur vitesse de soufflage plus faible

comparée aux jets continus et aux jets pulsés.

Courty et al. [9] : ont effectué une simulation URANS 2D avec le mode¢le k-¢ sur un profil
OATI5A de corde 0.5m ; ils ont remarqué que dans leur spectre de fluctuation de pression, le
pic a F" a disparu. Cela signifie que la quantité de mouvement a été transférée a de plus petites
échelles. Et leur explication de l'effet du jet synthétique sur la longueur de décollement de F*
est que le jet synthétique crée un effet Coanda loc lors de l'expulsion qui dévie la couche de
mélange. Ils ont choisi comme position le point moyen de re-compression de l'écoulement
naturel. La forme de 'orifice joue aussi sur les résultats car dans leur article, le but est d'utiliser
l'effet Coanda. En transsonique. Si l'actionneur est en amont du choc, il augmente le nombre de
Mach et donc la taille du décollement en aval du choc. La position idéale est juste en aval du

choc.

Wang & Stoffel [10] : ont simulé I’écoulement autour d’un profil NACA 633—-018 de corde
0.305m a I’aide de ’approche URANS 2D sous le modéle k-¢ ; IIs ont étudié ’effet de F*, Cp
et de la position de Dorifice et ils ont remarqué que le contrdle a F'=2 est plus efficace que
celui a F'=4, car le Cl augmente +22%, Cd diminue -9% a F'=2; et pour F'=4, le Cl augmente
+40% méme le Cd augmente +8% ; ils ont trouvé que le Fope =1.77 ; et ils ont comparé aussi
l'effet de l'actionneur a 1.25% de corde et a 5%. Pour cette derni¢re position, la portance est

plus grande mais la trainée et les fluctuations de portance et de trainée également

Ravindran [11] : a présenté une simulation numérique URANS avec le mod¢ele Spalart -
Allmaras pour controler le phénoméne ; il a travaillé sur un profil NACA 0015 de corde
0.345m ; et il a utilisé un jet synthétique qui a un largeur de 0,4% de corde positionné au bord
d’attaque, il a comparé ses résultats numériques par celles expérimentale de 1'université de Tel
Aviv (TAU) , il a conclu que le contrdle est efficace a a = 22° car le Cl augmente +29%, et le

Cd diminue -37% mais a o = 24° le Cl augmente +73%, méme le Cd augmente +53%
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I11.1. Introduction :

Le meilleur modele mathématique, disponible jusqu’a date, pour décrire les différents
phénomenes aérodynamiques, aussi complexes soient-ils, rencontrés dans la majorité¢ des
problémes de I’industrie aéronautique, est le systéme d’équations de Navier Stokes. Ces
équations représentent les équations de base de la dynamique des fluides et régissent aussi
bien les écoulements laminaires que turbulents. Méme si elles n'expriment que la conservation
de la quantité de mouvement, ces €équations sont souvent citées comme exprimant les lois de
conservation de la masse, de la quantit¢ de mouvement et de 1'énergie. Elles sont obtenues en

appliquant les principes de conservation a un volume de contrdle infinitésimal.
II1.2. Caractéristiques du fluide :

On se place ici dans I’hypothése d’un milieu continu, constitué¢ d’un fluide compressible
et visqueux. On suppose que le fluide considéré vérifie les équations de Navier-Stokes
complétées par des lois de comportement classiques et de loi d’état de gaz parfait. De plus, on
admet que la masse volumique du fluide est suffisamment faible pour que les effets de la

gravité puissent étre négligés (hypothése de fluide non pesant).

Dans cette section on va préciser les relations admises pour le comportement du gaz

considéré. On aborde d’abord la loi d’¢état permettant de relier la pression p, la température T

et ’énergie e du gaz. Ensuite la loi de comportement retenue pour le fluide visqueux en
rappelant ’expression du tenseur des contraintes au sein du fluide dues aux gradients de

pression et de vitesse.
I11.3. Equations fondamentales des fluides compressibles Instantanées :

Pour un fluide compressible, visqueux et supposé parfait, les équations Fondamentales de

I’écoulement peuvent étre données par les lois de conservations suivantes :
II1.3.1. Conservation de la masse

dp 0 (L1)

Ou : p est la masse volumique du fluide
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u; La composante j du vecteur de vitesse.

I11.3.2. Conservation de la quantité de mouvement

0 0 11.2
3 00 + g (o) = 5 (Pl +7,) (1-2)
]

Ou P est la pression statique, &;jle tenseur de Kronecker et T;; le tenseur des contraintes

ij

visqueuses.
I11.3.3. Conservation de I’énergie totale

d d _
(p )+ o [u,(pE+p)] 3t 5 Z (wry)) (IL3)
J

Ou g; est le flux de chaleur dans la direction j, E' est I’énergie totale par unit¢ de masse, qui

s’exprime par la relation suivante :

1.4
E=e+-ugu (IL4)
2
11 faut ajouter aussi I’équation d’état des gaz parfaits :
P = pRT C,—C,=1 G (1L5)

Ou v étant la constante particuliere du gaz parfait. C, et C, représentent respectivement les

chaleurs spécifiques a pression et a volume constants.

Pour un fluide supposé newtonien le tenseur des contraintes visqueuses prend la forme

suivante :

<6ui N 6u1> 25, <6u ) (1L.6)
T. . = Il —

H Bx] Oxl- ax]

Dans laquelle p et A sont reliés par I’hypothese de Stokes : 3L +2u =0

Le flux de chaleur par unité de surface g; en fonction de la température s’€crit comme

suit ;

oT 1.7
g = kL (IL.7)
ox;
K est la conductivité thermique qui s’exprime en fonction de la viscosité dynamique par

le nombre de Prandtl B. :
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_ MG pG (IL8)
Tk Tk

En supposant que le fluide est calorifiquement parfait (I’énergie interne e = C,T et

P,

Ienthalpie h = C,T ), le flux de chaleur peut s’¢crire :

g = T K doh (11.9)
J ax] PT Bx]
En ce qui concerne la viscosité dynamique, celle-ci est donnée, pour la gamme de

température étudiée, par la loi de Sutherland (utilisée par FLUENT) suivante :

- <1 N S/T0> (IL10)
T e

T\ 1+S/T
Ou po = 1.78938 10 °kg.m™1.s71 est la viscosité du fluide a la température de

référence Ty = 288K et S est une constante fixée pour I’air a 110 K.
111.4. Equations de Navier-Stokes moyennées (RANS) :

Une quantité instantanée ¢ de 1’écoulement peut étre décomposée selon Reynolds' en

une partie moyenne ¢ et une partie fluctuante ¢’

5+ ¢ avec & Ly [for IL11
p=F+d avec o= lim ()| @ (11
to

Les équations de Navier-Stokes moyennées peuvent contenir des termes additionnels

comme les tenseurs des contraintes de Reynolds. Ces équations moyennées sont simplifiées

pour les écoulements compressibles en utilisant la formule de Favre.

La méthode de Favre consiste a décomposer la quantité instantanée, par exemple la

composante de la vitesse u;, en une partic moyenne #; pondérée par la masse et une partie
fluctuante u;, ou :
_pu, 1. 1 w7 (I1.12)
i, =—=—=lim= p(x, T) u;(x, t)dt
p pT-oT ¢

La formule de Favre élimine les fluctuations de la densité, elle est donc considérée

comme une simplification mathématique. On présente dans ce paragraphe la dérivation de

1 Théoreme de transport de Reynolds voire Annexe B
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ces équations moyennées de Favre (Favre-averaged Navier-Stokes équations) et ses

discrétisations basées sur la méthode des volumes finis, utilisée par le code FLUENT.

Les grandeurs du fluide sont écrites selon la moyenne de Favre comme suit :

(wi =T +u; (IL.13)
L p=p+p'
P=P+p
e=¢& +e
h=h+h"

En remplacant les quantités précédentes dans les équations de Navier-Stokes, nous

obtenons les formules suivantes :

a. Pour I’équation de continuité :

ap 0 __ (11.14)
- +— (%) =0
Xj

b. Pour I’équation de la quantité de mouvement :

@1)+ @uw) (IL15)

p 0 _<aai o, 20 >l )
_ I Py L

ax]' ax]

axj+6_xl- 30x,

Ou le terme —pu,u, représente les contraintes de Reynolds (flux turbulents de la
quantité de mouvement). Pour achever la fermeture du systéme d’équations, ce terme doit étre

modélisé.

Les modéles de turbulence présents dans le code FLUENT utilisent le concept de la
viscosité turbulente de Boussinesq, dans lequel la contrainte de Reynolds est supposée étre

une fonction linéaire des taux de déformation :

e (00 0200, 2 (IL.16)
Pty =K ax] axl 30x, Y '

Ou pu; est la viscosité turbulente et k 1’énergie turbulente donnée par la formule

suivante :
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1 " n

Les équations moyennées de FANS (Favre-averaged Navier-Stokes équations) sont

(1L.17)

obtenues en remplagant 1’équation I1.15 dans 1’équation 11.14 :

I1.18
@1)+ @uw) (L
ap oti; au] 2 0y,
= oy —[Wﬂf)( tox 30w,
2 0 (=51
c. De méme pour I’équation d’énergie :
(IL.19)

5 (0R) + 5= ()

op _ dp _ 0H; , Ou, 6( 6T> o _ ..
pu;h

— U —t Tt T, —F— | k=— | ——
j ij )

ox; ox; ox; dx, 0x;\ O0x; ox;
Des termes additionnels apparaissent. Le premier terme est 1’enthalpie fluctuante, elle

peut étre écrite sous la forme suivante :

a-”M—raE—craT— e OT (I1.20)
ax,-p”f - fax; P fax P Prax;
Ou : I'; est la diffusivité turbulente qui s’exprime comme suit : ', = Ifrt
t

Pr, est le nombre turbulent de Prandtl fixé a 0.9.

Le deuxieéme terme est le taux de dissipation de 1’énergie turbulente € qui dépend du
choix du modele de turbulence. On obtient le taux de dissipation par la résolution de

I’équation de €. Pour le modéle de k-¢, ce terme est défini par :

, 0u, (11.21)
Ty 3 ax] = pé&

Si I’équation de € n’est pas résolue (Comme dans le modele de Balwin-Lomax), se

I’exprime comme suit :
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. ou, ai; <aai 0t; 201 > (I1.22)

Wox, M ax \ax T ax, 30k, Y

L’équation d’état moyennée est donnée par la formule suivante :

p=prT (IL.23)

I11.5. Modélisation de la turbulence :

La principale cause du désaccord entre I’expérimental et la prédiction est habituellement

citée pour étre la modélisation de la turbulence.

La modélisation de la turbulence est un domaine trés large. Dans cette partie nous nous
concentrerons par conséquent a l'approche de la modélisation du tenseur de contraintes de

Reynolds basé sur le concept de la viscosité turbulente.

Les modeles de turbulence les plus populaires utilisés aujourd’hui pour des calculs
d'écoulement et de transfert thermique sont les modeles de viscosité a deux - équations pour
un bas nombre de Reynolds. Les modeles k-¢ et k-m sont les plus utilisés. Ces mod¢les offrent

souvent un bon équilibre entre la complexité et I'exactitude.
Fluent fournit le choix entre différents modeles de turbulence :

1. Modgele a une équation Spalart-Allmaras.
2. Modeles a deux équations :

Modéle k-¢ standard,
Renormalization-group (RNG) k-g,
Réalisable k-¢,

Modéle k-m,

Mode¢le SST k-o.

NI NEENEEN

3. Mode¢les a cinq équations Reynolds stress model (RSM).
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I11.5.1 Modéle Standard k-¢

Le modeéle k-¢ est un des modeles les plus utilisés pour la modélisation de la turbulence.
C’est un modele a deux équations de transport proposé par Jones et Launder (1972) qui se

base sur le concept Boussinesq (1877).

I1 utilise la viscosité turbulente pour relier les contraintes de Reynolds et les termes de
flux turbulents aux variables moyennes de 1’écoulement, et emploie I’hypothese du gradient
de diffusion pour relier les contraintes de Reynolds aux gradients de vitesse moyennes et a la

viscosité turbulente.

II1.5.1.1. Les équations de transport :

g ‘k+a ‘Nk—a (‘+“_t>ak + G, +G,—pe—Yy+S (I-24)
0 _ 0 ,__ (I1.25)
T (pe) + a—x] (puje)
d [/ [\ 0¢ pe pe?
= — — | —|+C.q— (G C3Gy)—Cor—+ S
ax]- (M+PT'£) ale + &1 k ( k + &3 b) &2 k + &

Ou

» Gi: Représente la génération de 1’énergie cinétique due au gradient de vitesse,

» Gy La génération de k& due au décollement des forces de volume,

» Yy:La contribution de la dilatation fluctuante dans la turbulence compressible
pour(g)

» (g, Cey, Ceq: Constantes,

» Sk, Sg: Termes source,

» Pry, Pr,: Le nombre de Prandtl turbulent pour: k et ¢

II1.5.1.2. Modélisation de la viscosité turbulente :
La viscosité turbulente est donnée par la formule suivante :

k? (I1.26)
ue =p Cy i
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II1.5.1.3. Les constantes du modéle k- € standard :

Les coefficients du modéle sont comme suit :

IBINEEURIIREN [ cs coefficients Modéle Standard k-¢

Cﬂ Cel C£2 Prk Prs

0.09 1.44 1.92 1.0 1.3

Ces valeurs par défaut ont été déterminées a partir d'expériences avec de 1'air et de l'eau
pour des écoulements de cisaillement turbulents fondamentaux, y compris des écoulements de
cisaillement homogénes et des turbulences de grille isotropes en décroissance. Ils ont été
trouvés pour fonctionner assez bien pour une large gamme de flux de cisaillement délimités

par des parois et libres.
I11.5.1.4. Modélisation de la production de turbulence :

Le terme G représente la production de I’énergie cinétique turbulente, il est modelé
identiquement pour les modeles (k-€) standard, RNG et les mod¢les réalisables. A partir de
I'équation exacte de transport de k¢ , ce terme peut étre défini comme suit :

_——01; (I1.27)
Gy = —puy, a—x]
L

La valeur de Gy, en utilisant I'hypothése de Boussinesq prend la forme suivante :

Gy, = i;S? (I1.28)

Ou S est le module du tenseur moyen du taux-de-tension, défini comme :

’ 11.29

v Sjest le tenseur de déformation.

1(0U; aU; 11.30
Sij=2<—l+ J) ( )

2\ax T




Chapitre ITI

Les equationsy gouwvernantes
I11.5.1.5. Effet de force de volume sur la turbulence :

La génération de la turbulence due aux forces de pression est donnée par :

i oT (IL31)

G, = Bg: - ——

Ou,

» Pr; : est le coefficient de Prandtl turbulent pour I’énergie,

» g, : est le composant du vecteur gravitationnel dans la direction i.

Dans les deux modeles réalisable et standard, le coefficient de Prandtl turbulent est donné
par défaut par : Pr; = 0.85

> p=—=

ap , . . . .
> ( p ) : représente le coefficient de dilatation thermique.
P

aT
Pour le cas d’un gaz parfait :

i 9p (I1.32)

G = —q. — ——
b g‘ﬁPrtaxi

II1.5.1.6. Effet de compressibilité sur la turbulence :

Pour les écoulements ayant un nombre de Mach important, la compressibilité affecte la
turbulence a travers ce qu’on appelle (dissipation de la dilatation), laquelle est négligée

normalement dans la modélisation des écoulements incompressibles [44].

Négliger la dissipation de la dilatation s’explique par la baisse observée dans le taux de
dissipation qui s’étend avec un nombre de Mach croissant pour les mélanges compressibles et
les autres couches de cisaillement libres. Pour expliquer ces effets dans les modeles k-& du
code de calcul Fluent, le terme de la dissipation de la dilatation Yj, , est inclus dans 1'équation

de k. Ce terme prend la forme suivante d'apres une proposition de S. Sarkar et al. [45, 46] :
Yy = 2peM; (IL.33)

k (1.34)
M, = = a=.yrT

a : Représente la célérité de son
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II1.5.1.7. Traitement de la région prés de la paroi :
La présence de la paroi, au sein d’un écoulement turbulent, cause deux effets importants :

» L’écoulement devient anisotropie
» L’augmentation de la production de turbulence a travers des mécanismes de

cisaillement de 1’écoulement.

Du fait de I’existence dans la couche limite turbulente d’une zone au voisinage de la
paroi ou les effets visqueux sont prédominants, deux types de modeles de turbulence peuvent

étre utilisés pour spécifier (incorporer) les conditions a la limite de la paroi. Le premier est le

modele a faible nombre de Reynolds ; plus complexe, qui prennent en compte les effets

visqueux a proximité de la paroi. Le deuxiéme est le modele & grand nombre de Reynolds ;

qui ne calcule pas I’écoulement jusqu’a la paroi mais qui peut étre couplé avec des lois semi-

logarithmiques, figure (II.1).

Pour les modeles a faible nombre de Reynolds, qui prennent en compte les effets
visqueux, le premier point intérieur de maillage pres de la paroi doit étre situé dans la sous-
couche visqueuse ; pour ceux-ci au nombre de Reynolds ¢élevé, le premier point intérieur de

maillage pres de la paroi doit étre situ¢ dans la zone logarithmique.

Wall Function Near Wall Model
Approach Approach
|
.' | I l &

= First grid point in log-law
region

0~50 = y*'= 500

« High-Re models can bes used
because the viscosity-affected
region is skipped.

aw-Re models are needed.

INFNTP LI : Traitement de la paroi

I11.5.1.7.1. Les lois de paroi (Standard Wall Function) :

Les lois de paroi (Standard Wall Function) sont utilisées, en remplacement de la
condition d’adhérence a une paroi, dans le but de réduire notablement le cott de calcul (taille

mémoire et temps de simulation).
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Elles autorisent une discrétisation plus grossiere prés de la paroi. Toutefois, diverses
limitations ou incertitudes demeurent sur leur domaine de validité. On admet généralement
que I’écoulement présente une zone ou le profil de vitesse est logarithmique. Or, 1’existence
d’une telle zone n’est établie que pour des écoulements ou la turbulence est en équilibre avec
I’écoulement moyen, ce qui implique que celui-ci varie suffisamment lentement. D’autre part,
la zone logarithmique, lorsqu’elle existe, est limitée en étendue transversale et ceci implique

un contrdle strict de la distance a la paroi du premier point de calcul.

Avec un modele de loi de paroi, les équations de transport pour les grandeurs
turbulentes ne sont résolues que dans la région de turbulence pleinement développée et hors
de la couche limite. Ceci est assuré en prenant la distance du centre de la premicre maille a la
paroi dans la gamme 30 < y* < 300. La production de I’énergie cinétique turbulente, Gy , et
son taux de dissipation, €, dans la maille adjacente a la paroi, sont calculés a partir d’une
hypotheése d’équilibre local. D’aprés Launder et Spalding [47], on a :

3 (I1.35)

1/4,1/2
kl’

3/4,3/2
C# kp —
pKC” yp

E= , G,

Kyp
Nous ne nous intéressons pas au détail de la couche limite, mais a ’effet global de la

présence d’une paroi sur I’écoulement.

La mod¢lisation de I’écoulement en proche paroi s’appuie sur celle des écoulements

turbulents pariétaux cisaillés simples.

Afin d’exprimer les différentes lois de répartition de la vitesse dans les différentes

zones, On définit les parametres adimensionnels suivants :

y* = Pyus . ut =2, (11.36)
14 Ug

Avec :
u, = \/Q (IL.37)
p
Ou 7y, (7p) est la tension de cisaillement a la paroi.

Une analyse temporelle multi-échelle permet de décomposer en trois couches distinctes

la couche limite turbulente proche d’une paroi lisse :
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eUne premicre couche ou la viscosité du fluide domine la viscosité turbulente,

appelée sous couche visqueuse. Dans cette zone le profil de vitesse est linéaire et

s’écrit sous la forme suivante :
(I1.38)

ut =yt
La sous couche visqueuse s’étendant jusqu’a une épaisseur de y* = 5

eUne couche intermédiaire ou la viscosité du fluide et la viscosité turbulente

sont équivalentes, appelée zone tampon.
eUne couche externe ou la viscosité turbulente est prépondérante et ou le profil

de vitesse est logarithmique et s’écrit comme suit :
+-1 + 11.39
u* = —log(EY") (11.39)

Ou:
E et k (constantes de Von Karman) ont des valeurs fixes qui sont égalesa: E = 0.9 et

k=04
Cette couche externe est supposée commencer a partir de y* > 50

L’option (Standard Wall Function) est disponible lorsqu’on utilise le modéle k-¢ ou

RSM, mais ne peut étre utilisée avec le modele k-o .
Avec le modele k-¢ standard, les contraintes de Reynolds a la paroi sont calculées en

supposant 1’existence d’un profil de vitesse entre la paroi et la premiere cellule proche de

celle-ci. Ce profil est modélisé par des lois semblables a celles que nous avons détaillées

précédemment. Elles s’écrivent comme suit :
y* si  y"<11.225 (11.40)
u :{ %log(Ey*) si  y*>11.225
Les expressions de u*et y* sont les suivantes :
. _ pCy 1y, ot w= L c}/“k;/_zﬁ,, (I1.41)
Uz Tw/Pp

Y "
i, Représente la vitesse moyenne du fluide au point P, situé a la distance y,

rapport aux parois. k,, est I’énergie cinétique turbulente au point P.

par
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e

L&} +

~ = T =

INTR LW : volume de contrdle prés de la paroi

L'inconvénient de ce type de modele, est l'introduction de constantes empiriques,
déterminées en réalisant des expériences particulieres. Ce modele permet d'étudier de facon
satisfaisante un certain nombre d'écoulements mais n'est applicable qu'assez loin des parois.
C'est pourquoi, il est souvent associ¢ a une loi de paroi qui permet de ne pas mener la

résolution des équations de bilan jusqu'a cette paroi.
II1.6. Conclusion :

Dans ce deuxieéme chapitre, nous avons présenté les €quations régissant les écoulements
autour d’un profil aérodynamique a savoir : 1’équation de conservation de la masse et les
¢quations de quantité de mouvement, puis leurs équations adimensionnées et moyennées. Vu
que cette dernicre fait apparaitre un terme supplémentaire (tension de Reynolds), ce qui a
nécessité un modele de fermeture adéquat liant les écoulements proches parois et ceux loin de

la paroi.
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IV.1 Introduction :

L'approche numérique a ¢été utilis¢ ANSYS Workbench. ANSYS DESIGN
MODELER a été utilisé pour créer les géométries a deux et trois dimensions, cette dernicre
comprenant les quatre murs comme dans une soufflerie réelle. Par la suite, ANSYS
MESHING a ¢ét¢ utilisé pour générer les maillages structurés a utiliser dans les calculs en
utilisant ANSYS FLUENT et ANSYS CFD-Post.

IV.2 Propriété de la machine :

Les résultats de simulations dépendent de la capacité de la machine. Dans notre projet,
les calculs sont effectués par un micro-portable a les propriétés suivantes :

Informations systéme générales
Edition Windows
Windows 8.1 .- .
© 2013 Microsoft Corporation. Tous droits réservés. -. WI r] d OWS 8
Obtenir plus de fonctionnalités avec une nouvelle édition de Windows .
Systéme
Processeur: Intel(R) Core(TM) i5-4210U CPU @ 1.70GHz 2.40 GHz
Mémoire installée (RAM) : 12,0 Go (11,9 Go utilisable)

Type du systéme: Systéme d'exploitation 64 bits, processeur x64
Stylet et fonction tactile:  Prise en charge de I'interface tactile Windows intégrale avec 10 points de contact

INFOITB AN : les performances de la machine

1V.3 Présentation de ’interface ANSYS WorkBench :

Le Workbench permet de gérer les fichiers et le lancement des différents logiciels a partir

d’une fenétre unique.

—

Sy

Pecjet non emegiseé - Workbench

/',-*'

R it | K aprpesen | b 01

IR A Démarrage de igure [N La fenétre prihcipale du
Workbench Workbench

C’est a partir de 1a que vont étre créés les fichiers, lancés les logiciels et gérées les
interactions entre les différents logiciels utilisés pour la géométrie, le maillage, la simulation
proprement dite et le posttraitement.

IV.3.1 Créer un systeme d’analyse Fluid Flow :
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Pour créer un « Analysis System », c'est-a-dire une chaine de calcul pour une simulation

Fluent

» Sélectionner avec la souris Fluid Flow (FLUENT) dans le menu de gauche
» Faire glisser dans la fenétre principale (Project Schematic).

1V.3.2 Les différentes étapes :

Le systéme est compos¢ de différentes cases associées a différentes étapes successives
réalisées chacune avec un logiciel de la suite ANSYS.

CAO — Création de la géométrie ANSYS Design Modeler

/ Choix de la stratégiede maillage -

=
1
2| @ céométrie
3
4

> . . . ANSYS Meshing
— /' et création de plusieurs grilles
@ Maillage T
@ configuration ¥ 4—5| Mise en données et simulation
5| @ soton = S _ ANSYS Fluent
6| @ Résuitats T Résultats CFD
BFE \.
Post-traitement CFD Post

INFONCR A Les différentes étapes

1V.4 Simulation 2D :

Le phénoméene étudié dans ce travail, s’agit d’un écoulement autour d’un profil
aérodynamique :

Nk W

NACA4412 Profil de base (validation de modéle de turbulance K-epsilon avec
I’experementale )

NACA4412 avec un aileron de 30% de la corde
NACA4412 avec bec automatique

NACA4412 avec volet Fowler + bec automatique
NACAA4412 avec volet intrados sans recule.

s = Options de geométrie avancées
19 Type danalyse i) -

i | Utiliser |'associativite | |
INFOITBAS Réglage de type d’écoulement 2D/3D
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E

4.2 Présentation du profil utilis¢ NACA 4412

Les noms des profils, ici composés d’une série de quatre chiffres, possédent la signification
suivante :

* Le premier chiffre exprime la cambrure en pourcentage de la corde

e Le second chiffre indique la position de la cambrure maximale en dixieéme de la corde

. Les deux derniers chiffres représentent 1’épaisseur relative en pourcentage de la corde.
Ainsi, le profil NACA 4412 a une cambrure relative de 4 % dont la valeur maximale se situe a
4% de la corde et possede une épaisseur relative de 12 % de la corde.

Tableau V.1. Caractéristiques du profil NACA 4412

NACA 4412
Epaisseur (% de la corde) 12.0
Cambrure (% de la corde) 40
Angle du bord de fuite (degre) 14.4°
Epaiﬂaeur de l'intrados (%) 76,1
Portance maximale (CL) 1.507
Maximum (L/D) 57.209
0.20
NACA 4412 —&— EXTRADOS
—e—INTRADOS
0.10
>
0.00
0.6 | | 1.2
-0.10

cord (x)

Figure V.1 : Profil NACA 4412

IV.4.2 Organigramme et hiérarchie de calcul :
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L’organigramme suivant est une hiérarchie de modalité de calcul sur le code CFX.

Initialisation de la solution

v

Résolution et raffinement du maillage

'

Résolution de la couche limite -

'

Résolution de I‘écoulement

v

Résolution de I'équation de I’énergie A

v

Réconlution de la turhulence

v

Critére de

convergence

Figure V.3 Hiérarchie du processus de calcul par CFX

1V.4.1.1 Dessiner la géométrie I

Cette étape consiste a dessiner la géométrie du probléme : le profil d’aile et le domaine
fluide environnant, avec le logiciel ANSYS Design Modeler.

1. Dessiner le profil :

1.1. Importer un profil d’aile 2D :
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1.2. Créer une surface

2. Dessin (Sketch) du domaine :

On va maintenant dessiner le domaine de calcul autour du profil d’aile. Le Mode
Sketching permet de réaliser des tracés (sketch) dans un plan.

2.1. Sélectionner XY Plane
2.2. Passer en mode Sketching en cliquant sur Sketching au bas de la fenétre Tree Outline

2.3. Domaine fluide : Le profil est placé dans un champ d’écoulement qui est composé
d’un demi-cercle en amont jumelé avec un rectangle suffisamment large en aval

2.4. Paramétrage de la géométrie : une longueur de 15c et une hauteur de 10c

3. Créer le domaine de calcul 2D :

» 1l faut maintenant créer une face « trouée » a partir du rectangle et du profil
» 1l faut maintenant désactiver les arrétes (Line Body) qui avaient été importés pour créer
le profil
4. Sauvegarde et retour au WorkBench : La géométrie est maintenant préte.

I QTTPA - profil NACA4412 et son volume de controle

1V.4.1.2 Maillage du domaine fluide:

1. Lancer le logiciel de maillage depuis le Workbench : Comme I’étape précédente est
validée, cela ouvre directement le logiciel de maillage ANSYS Meshing et charge la
géométrie créée lors de I’étape 2.

2. Repérage des conditions aux limites : La premiere étape consiste a identifier et a
nommer différentes parties de la géométrie afin de :

v Définir les conditions aux limites du probléme (entrées, sortie etc. ...),
v Définir des conditions sur le maillage au niveau des différentes sélections




Chapitre’V

Simulation Numérique

s
it de laréte

it de laréte 2
it de (aréte 5
it de laréte 4
it de laréte 5
it delaréte 6
st de aréte 7
it de larite 8
it de laréte 9
it de laréte 10

|Sétection de géométrie

| Qui
| Contréié par le programme
Oui

e — -

1,750 3,250

PR A : profil NACA4412 et son volume de controle

3. Génération du maillage : Le maillage multi-bloc structuré de type C est utilisée

Pourquoi le maillage de type C ?

La forme du fluide de volume a été créée selon la norme de l'industrie; 1'orifice d'entrée
est incurvé pour tenir compte de la courbure du bord d'attaque de la pale. Apres I'esquisse de
dessin de profil aérodynamique et le fluide de volume ont été créés les dessins ont été
transformées en utilisant des lignes avant une opération booléenne pour soustraire le profil
aérodynamique du fluide de volume. Ceci compléte le modele, et les prochaines étapes
impliquent la préparation du mod¢le pour I'étape de maillage. Afin de créer une maille lisse et
uniforme, il est nécessaire d'utiliser des projections de diviser le fluide de volume. Cela se fait
en esquissant des lignes sur un nouveau plan, puis transformer les lignes en projections.
L'étape de géométrie est maintenant terminée.
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IATANVCI A : Génération de maillage structuré autour NACA4412

4. Statistique : on a fait plusieurs maillage en jouant sur le nombre de division pour bien
¢étudié la sensibilité et I’influence de maillage

Nombre de Division=150

Statistiques
Meoeuds 91053
Eléments 90450
Nombre de Division=180
Statistiques
Meeuds 130139
Eléments 129420

Nombre de Division=200

Statistiques
Meoeuds 160197
Eléments 159400

: Statistique de maillage utilisé
5. Qualité de maillage : on peut vérifier la qualité de maillage dans I’ANSYS Meshing
en affichant la qualité selon le critére d’orthogonalité, et en comparant les données
avec le guide [49] (figure IV.), on peut dire que notre maillage est bon pour le moment
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Critéres de qualité du maillage
Paramétres de conirble |
75381,00 e
70000,00
60000,00
E S0000,00
E
- |
@ 4000000
=
@
'E 30000,00
=3
4
20000,00
10000,00
0,00 == == == | —| == == . — ==I
008 013 0,25 0,38 0,50 0,63 0,75 0,88 1,00
Critéres de qualité des éléments

IDENTRABI : Critére d’orthogonalité de qualité du maillage (NACA4412)

Orthogonal Quality mesh metrics spectrum

Unacceptable Bad Acceptable Good Very good Excellent
0-0.001 0.001-0.14 0.15-0.20 0.20-0.69 0.70-0.95 0.95-1.00
© 2015 ANSYS, Inc. February 12, 2015

IDE R AA B Qualité d’orthogonalité selon le guide ANSYS’code ANSYS’

1V.4.1.3 Mise en données et simulation :

De retour dans la fenétre WorkBench, I’étape de maillage a été actualisée, on peut passer a
la suivante qui consiste a mettre en données le probléme sous Fluent.

Apparait tout d’abord la fenétre de lancement, qui sert a indiquer si I’on va travailler en 2D
ou en 3D, en monoprocesseur ou en paralléle et si besoin est, a préciser le répertoire de
travail.
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""" Fluent Launcher (Setting Edit Only) — O w0

Fluent Launcher

(plians

2 [] Bouble Precision

g [] Use Jab Scheduler

[] Use Remate Linu: Modes

Dizplay Options
£4] Display Mesh After Fleading Processing Options
EI B4 wioikbench Colar Seheme () Senal
— [ Dornot show this parel again (® Parallel [Local Machine)
Sobeer
ALT Dption Piocesses
[ Losd ACT P -]
GPGPUS per Maching
Mone 5
[#] Show Mare Dplions

IPICBAAP] la fenétre d’ouverture d’ Ansys Fluent

1. Réglage des paramétres du solveur :

1.1.  General : Les parameétres suivants servent a imposer les différents parameétres
du solveur, avant de lancer le calcul.

|Eeneral !

A 4

Vérifie le maillage

Mesh
Scale... Check Report Quality O]
Display... &
Saolver Density-Based
Type Velocity Formulation = écoulement compressible
®) Pressure-Based @ Absolute .
() Density-Based () Relative e
2
Time 20 Space -
®) Steady ® Planar
) Transient () Axisymmetric cohsol
(O mxisymmetric Swirl
] Gravity Units... I
Help Done

IBTOIBAAR] choix de solveur
1.2,  NIIEHEGER UL EERINSULES : Les modeles physiques résolus sont

s¢lectionnés a 1’étape suivante
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On active 1’équation d’énergie

Models
Models B Viscous Model E3
Model Model Constants
Multiphase - Off O Inviscid cmu -
Energy - On ) Laminar 0.09
o Sandard ke alable W3 S Spalart-Allmaras (1 eqn) c1-Epsilon

ati
Radiation - Off epsilon (2 eqn)

1.44
—komega 2 eqn.
Heat Exchanger - Off Transition k-ki-omega (3 eqn) CE paton
Species - Off " Transition SST (4 eqn) 1.82
z _} Reynolds Stress (5 eqn TKE Prandtl Number
Discrete Phase - Off Y (5 eqn)

© Scale-Adaptive Simulation (SAS) 1
_} Detached Eddy Simulation (DES) | Tpr prandtl Number

k-epsilon Model 1.3
& Standard Energy Prandti Number
=iyres

Acoustics - Off
Electric Potential - Off

0.85 -
_! Realizable
Mear-Wall Treatment User-Defined Functions
L Stapdard wwia oction Turbulent Viscosity
[none -l
' Non-Equilibrium Wall Functions Prandtl Numbers
~ Enhanced Wall Treatment TKE Prandti Number
) Menter-Lechner |r|0r1e
_ User-Defined Wall Functions TDR Prandt! Number

Options |r|ur|e
W Viscous Heat

Energy Prandtl Number
1 Curvature Correction |r|nne

] Compressibility Effects
L1 Production Kato-Launder
] Production Limiter

| Wall Prandti Number
|nune

L L L] L

Figure I'V. I B o]

R e e e e

1.3. BIeiiteL R ngintERInIEGE Dans Fluent, il faut indiquer quel fluide est en
jeu et spécifier ses parametres physiques (densité, viscosité etc...)

Create/Edit Materials A
Order Materials
Name Material Type 5 by
air ‘ﬂuxd j = Hama
) Chemical Formula
Chemical Formula Fluent Fluid Materials

[ar -l Fluent Database...
— F

Properties
Density (kg/m3)|ideal-gas - -
Cp (Specific Heat) (J/kg-k)] constant j
Thermal Conductivity (w/m-g Ll
0.0242
Materials Viscosity (kg/m-s) sutherland B
Materials Molecular Weight (kg/kmol) constant |
=2 Create/Edit Materials |
Order Materials by
Name Material Type ® Name
- feold =1 S chemical Formuta
Chemical Formula Fluent Solid Materials
al [atuminum (al) =] [ Fuent atabase...
| . j Database.
Properties
Density (kg/m3)[constant -l
2719
Cp (Specific Heat) (3/kg-k)| constant -] Par défaut 1]
.
871
Thermal Conductivity (w/m-K)| constant -l

202.4

=
INTOITBAB K Spécification du fluide utilisé

1.4. [OEIFANEEINLIGNITE On doit spécifier quel fluide est associé a quelle zone
du maillage.
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2] Operating Conditions =]

Pressure Gravity
Operating Pressure (pascal) [ Gravity
0 [®

Reference Pressure Location
X (m) 0 [7
Y (m) |0 [

0 P

B =

I CIAAL conditions d’opération

LS. BIIGGE A0 G0 SR G0 SRR @I le type de condition a été

imposé dans le logiciel de maillage.

v" Condition farfield :

Pressure Far-Field E3
Zone Name I
inlet ]
Momentum | Thermal I
Gauge Pressure (pascal) 69769.65 |constant Ll |
Mach Number | 0.75 Iconstant j
X-Component of Flow Direction | 1 |parameter-1 LI
Y-Component of Flow Direction 0 |parameter-2 j
Turbulence
Specification Method| Intensity and Length Scale j
Turbulent Intensity (%) | 5 [
Turbulent Length Scale (m) |1 [

B o=

1T CIAA Y condition au limite « pressure Far-Field »
La pression statique et la température du I’air en amont pour les simulations ont été calculées
en utilisant® :

-1 v-D/y (IV.1)
P,=P, [1 +¥M§]

-1 - V.2
=7 1+ 2] 2

La simulation sur Fluent se fait sous les conditions suivantes :

P, = 101325 Pa T, = 300 K
Et les propriétés de l'air sont les suivantes :

y=14 R = 287.058
v" Profil « Wall » :
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Zone Name
profil

Wall

Adjacent Cell Zone
solid-corps_surfacique

Momentum | Thermal
Wall Motion Motion
® Stationary Wall v

) Moving Wall

Shear Condition
® No Slip
O Specified Shear

2 Marangoni Stress

Wall Roughness

Roughness Models Sand-Grain Roughness

® Standand Roughness Height (m) [0 constant ~
Figure 1V.18 — condition
aux limite Wall ox |
1.6. Définition des valeurs références : Sous le
[ inlet ,ll
Reference Values
menu « Report/Reference Values », on définit la surface Area (m2) 1
Density (kg/m3)  0.9013859
. . , Depth (m) |1
allaire et on fixe le calcul par rapport a I’entrée dans Enthalpy (/kg) |301849.4
Length (m) |1
. . Pressure (pascal) 69769.65
I’option "Compute From : inlet" Temperature (K) [269.66
Velocity (m/s) | 246.8017
Viscosity (kg/m-s) | 1.7894e-05
Ratio of Specific Heats | 1.4
Reference Zone
[ solid-corps_surfacique L.I
|l Définition « Solution Méthodes" :IRIINBE
\ IR ABL, Valeur de référence
menu « Solve/Methods » on fixe les paramétres ==-
concernant les schémas de discrétisation pour : la [rmpter =l
pression, la quantit¢ de mouvement et la viscosité Fe== =l
Spatial Discretization
turbulel’lte mOdlﬁée. ﬁl::slte‘:quares Cell Based LI
Flowr
[Second Order Upwind L.I
Turbulent Kinetic Energy
|Second Order Upwind LI
Turbulent Dissipation Rate
[Second Order Upwind LI
[ ~1

[] Pseudo Transient

71 warned-Face Gradient Carrection

|ATLVL AP 1es méthodes de simulations

1.8. LS ta o) s GO AT ) 0 RN (N9 ¢ (T4 Sous le menu "Solve/Monitors »,

on précise le degré de convergence pour le résiduel et on exige aussi 1’affichage du
coefficient de portance Ci pour chaque itération.
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= Residual Monitors n
Options Equations
[¥] Print to Console Residual Monitor Check Convergenclf"ADS0 @
[+ Plot continuity &%)
Window x-velocity 4] 4]
ener: v 2
Tterations to Plot )/ ¥ Y
1000 = Ls v ke
epsilon 4] 4] -
Tterations to Store Residual Values Convergence Criterion
1000 = [ Normalize [absolute ;I
[¥] Scale | Convergence Conditions... I

[[] compute Local Scale

ITOITB AW les conditions de convergence

1.9. PRGEUTELO G ECEERRIL G La procédure

itérative exige que toutes les variables soient initialisées Selution Initiafization

, 4. . . . L q. Initialization Methods
avant de prédire une solution, une estimation réaliste Hybrid Initialization

améliore la stabilité de la solution et accélere la convergence O Standard Initialization
; pour notre étude, I’initialisation est réalisée par rapport aux

conditions a I’entrée c'est-a-dire la vitesse d’entrée,

I’étape est réalisée par : « Solve/Initialize » RUUHIE O{ngg}lsatlon dela
u

I More Settings... ” Initialize |

1.10. IS I DGR il est effectué =

par : "Solve/Run calculation", dans cette rubrique, [checkces...,

on fixe le nombre d’opérations des itérations €t ON  wumver of nerations T ——
I3 . 10000000 = 1 =
lance le calcul par : "Calculate", I'opération de rromie update mterver

-
1

calcul va étre entamée immédiatement, elle © souuon steenng

s’arrétera si la condition de convergence est réalisée  [ranonc =1 1 use FmG miatization
sinon, le calcul continue jusqu’a la réalisation de la 7= te Hiaher order siending

derniére itération, dans ce cas-13, on doit relancer QF;]OW Second o@er
I’opération de calcul si la convergence n’est pas Courant umber | 200
accomplie .

Calculate

INTVEI AR] [ ancement du calcul
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IV.6 Conclusion :

L'approche numérique a ¢été utilis¢ ANSYS Workbench. ANSYS DESIGN
MODELER a ét¢ utilisé pour créer les géométries a deux et trois dimensions, cette derniere
comprenant les quatre murs comme dans une soufflerie réelle. Par la suite, ANSYS
MESHING a ¢été utilisé pour générer les maillages structurés a utiliser dans les calculs en
utilisant ANSYS FLUENT et ANSYS CFD-Post

L'ensemble des paramétres relatifs au solveur sont réunis sur le tableau 4.1:

Parametres Choix

Type de simulation 2D et 3D, Stationnaire

Solveur Double précision, Density -based
Formulation Implicite

Discrétisation temporelle 2°M¢ ordre

Mode¢les de turbulence Mode¢les k-¢

Schéma de type de flux (schéma de Roe-FDS (flux difference splitting)
différentiation)

Flux Upwind 2°" ordre

Energie cinétique turbulent Upwind 2°" ordre

Taux de dissipation turbulente (pour k-¢) Upwind 2°" ordre

Conditions aux limites:

Far-field Pressure far-Field

Profil Wall

I ZVBABAI Parameétres relatifs utilisés lors de notre étude.
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V.1 Introduction

Le phénomeéne étudié dans ce travail, s’agit d’un écoulement autour d’un profil

aérodynamique :

1. NACA4412 Profil de base (validation de modele de turbulence K-epsilon avec
I’expérimentale et le modele de turbulence K-® SST)

NACA4412 avec un aileron de 30% de la corde.

NACA4412 avec un volet a fente.

NACA4412 avec volet Fowler.

A

NACA4412 avec volet Fowler + bec automatique.

V.2. Profile de base

V.2.1. Modélisation géométrique et génération de grille:

7,000 (m)

1,750 5250

Figure V.1 : Géométrie maillée pour l'analyse CFD
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V.2.2. Conditions aux limites:

Les conditions au limite qui correspondant a des composant d'entrée, de sortie et de paroi. Les

composantes de vitesse sont calculées pour chaque angle d'attaque comme suit. La composante

x de la vitesse est calculée par x = u cos a et la composante y de la vitesse est calculée par y =u

sin a, ou a est l'angle d'attaque en degrés.

1. Inlet

e Lavitesse d'entrée est de 43,822 m / sec pour un flux libre Reynolds.

e La température du courant libre est de 300 K, ce qui correspond a la température

ambiante.

e  Ladensité de l'air a la température donnée est de p = 1,225 kg / m®

e Laviscosité est de p =1,7894 x 10-5 kg / ms. pour cette vitesse,

Le flux peut étre décrit comme incompressible. C'est une hypothése proche de la réalité.

2. Outlet

Les conditions atmosphériques ambiantes sont imposées a la sortie.

3. Wall

Aucune condition de glissement n'est imposée. La surface du profil aérodynamique est traitée

comme limite du mur.

Les calculs ont été effectués pour des angles d'attaque allant de 0 © a 18 °.

Tableau V.1 : Les conditions aux limites

La densité de Pression Turbulence | La vitesse | Température La viscosité
I'air [kg/m?] statique d'entrée statique [K] [kg / ms]
(sortie) [Pa] [m /sec]
L’entrée
1,225 / 5% 43,822 300 1,7894 x 10-5
La / 1 atm / / / /
sortie
Le / / / / / /
profile
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V.2.3.Etude de la sensibilité de maillage :

Le mod¢le de turbulence de transport par contrainte de cisaillement k-e nécessite un maillage a

résolution fine dans la région de la couche limite. Les calculs CFD nécessitent une valeur y plus

De 30 a 600 pour résoudre la sous-couche laminaire. Le tableau ci-dessous montre les études

d'indépendance du réseau réalisées pour et le modele de turbulence.

Tableau V.2 : sensibilité¢ de maillage

Solution Nombre des éléments | L’analyse des résultats | Y-plus
Ne° de maillage avec CFD

Cl Cd
1 10 300 0.4 0.0079 50 <y" <500
2 90 450 0.46 0.0083 20<y*<180
3 129 780 0.59 0.010 20 <y" <140

Valeurs expérimentales de C1 = 0,4 pour un angle d'attaque de 0 degrés. A partir du tableau ci-

dessus, la grille avec 10 300 éléments pour une analyse CFD

0.0000 0.2000 0.4000 0.6000 0.8000 1.0000 1.2000
Position (m)

Figure V. 2 : la variation de y plus en fonction de la corde de profile




Chapitre'V

Reésultat et discussions

Figure V. 3 : Contours de la pression statique pour un angle d'attaque de 0 degrés.

Figure V.4 : Contours de la vitesse statique pour un angle d'attaque de 0 degrés.

Sur la figure V.5 présente 15 iso-surfaces des vitesses horizontales normalisées par rapport a’
la vitesse initiale du fluide sont tracées sous POST CFD. Les lignes noires symbolisent les lignes
de courant autour du profil et mettent en évidence la zone de recirculation se développant sur

I’extrados.



Figure V.5 : Lignes de courant autour du profil NACA 4412 mettant en évidence” la zone de

recirculation a 0°’

e e o T N ——

2 2hde

——————————

:1.:95,1&}000 ——
[ ™

T ee—

|
C

|
o

1343e+000
ms™1—

Figure V.5 : Streamline de profil NACA 4412 a un angle d’attaque de 0° degré, modéle avec turbulence K-epsilon
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welocity Vectors Colored By Yelocity Magnitude (mis) Oct 04, 2018

Le modéle de turbulence K-epsilon

2.4 T e e ot S ACHES i
Bl e et e il P e S

Yalooity Veotors Golored By Welagity Magnituds {-1_:.-'5‘.'

Le modele de turbulence Spalart Allmaras [1]

Figure V.5 : vecteurs de vélolocité a un angle d’attaque de 08 degrés, modele avec turbulence K-epsilon validé par

la méthode de Spalart Allmaras de transition (région de pré-décrochage) [1]
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La figure V.5 montre les vecteurs de vitesse a I’angle d’attaque de 8 degrés par le modele

de turbulence K-epsilon ici la vitesse a la surface supérieure est plus de 73,75 m/s, ce qui montre

la région de pré décrochage.

Contaurs of Static Pressure (aseal) Oct04, 2018

Le modeéle de turbulence K-epsilon

1241.3 §
1040.6
&57.8
G560
474.2
262.4
gi.6
-1011
-282.9
-484.7
SHTES
~86B.3
-1 0BG,
-1281.8

Contours of Statio Pressure [pascal)

la méthode de Spalart Allmaras [1]

Figure V.6 : contours de pression statique pour un angle d’attaque de 08 degrés
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AOA

0.00

2.00

4.00

6.00

8.00

10.00

12.00

14.00

16.00

18.00

Reésultat et discussions

Tableau V.3 : Coefficients de levage et de trainée pour le profil aérodynamique NACA 4412 a un nombre

de Reynolds de 3 millions.

Le test
experimental
(1]

Cl Cd
0.4 0.008
0.6 0.008
0.8 0.008
1.0 0.0079
1.18 0.0078
1.32 0.008
141 0.009
1.5 0.012
14 0.019
1.3 0.023

Le modeéle K-
o SST

1]

Cl Cd
0.53 0.007
072  0.0075
0.96 0.008
1.15 0.0076
1.35 0.0078
1.40 0.0085
1.48 0.014
1.52 0.02
1.78 0.028
1.69 0.003

Le Modéle
Spalart-
Allmaras|1]
Cl Cd
0.51 0.008
0.67 0.008
0.90 0.008
1.11 0.009
1.23 0.012
1.29 0.015
1.36 0.018
1.59 0.035
1.51 0.04

Le modéle K-¢

Cl

0.41

0.62

0.83

1.11

1.20

1.34

1.43

1.58

1.43

1.28

Er%

2 .,4%
3.2%

3,6%

9,9%

1,66%
1,49%
1,4%
3%
2,0%

1,5%

Cd

0.0081

0.0081

0.0084

0.0079

0.0075

0.0078

0.0094

0.0127

0.0196

0.021

Er%

1,2%
1,2%

4,7%

0%

3,8%
2,5%
4,3%
1,5%
3,1%

8,6%
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V.2.4. Les graphes des coefficients aérodynamiques

Cl

e=gmmexper(abbott)
eshgmkw SST
se=Spalart

ap@ek epsilon

0.2
0 . - -
0 5 angle d'aftaque 15 20
Figure V.7 : coefficient de portance Cl
Cd

0.045

0.04 A_
0.035

003 e=gmmexperience(Abbott)
0.02> wlimkw SST

0.02 #r=Spalart
0.015 e K epsilon

0.01 4
0.005

0 - - .
0 5 angle 10 15 20
d'attaque

Figure V.8 : coefficient de trainée Cd
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Les tracés montrent que le coefficient de trainée tracé en fonction de l'angle d'attaque. On
observe que, comparé au modéle K- SST, le modele K-epsilon donne une prédiction proche des

résultats expérimentaux.

-3.00e+03 ] T L ) 0
02 0 02 04 06 0.8 1

Position (m)

Stafic Pressiire fiet N4 FN1R

le modéle de turbulence K-epsilon

1.50e+00 -
1.00e+00 -
5.00e-01

0.00e+00

4

Pressure-5.00e-01
Coefficient :

R
-1.000+00 -

*
-t

.
-1.50e+00
4

Xooooor

~-2.00e+00

-2.50e+00 v v v - 3
-0.2 0 6.2 0.4 0.6 0.8 1

Position (m)

s Wi 3l e modele de turbulence (S-A) de référencelgl]

Figure V.9 : Tracé du coefficient de pression non dimensionnel sur la surface de la voilure Angle

d'attaque de 0 degrés
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V.2.5. Résultat et discussions

Le tableau. V.3 montre que les coefficients de portance et de trainée obtenus par les résultats
des essais en soufflerie (expérimentaux), ils sont tirés des livres «Théory of Wing sections »
d'Abbott. Et ce tableau contient également les coefficients de portance et de trainée obtenus par
les deux différentes approches de modélisation que sont le modele K- epsilon, en comparant ces

approches avec les résultats de la soufflerie.

En comparant les résultats de Fluent avec les résultats obtenus en soufflerie a différents
angles d’incidence du modéle K-epsilon est bien prédit dans la région calée. La comparaison

des graphiques de portance et de trainée est illustrée a la (figure V.7) et (figure V.8)

Nous avons observé ici que montre le coefficient de portance en fonction de 1'angle d'attaque.
On observe que le modéle de turbulence K- @ SST avec capacités de transition permet une
prédiction étroite du coefficient de portance et de trainée dans les régions de pré-décrochage et

de décrochage.
V.2.6. Conclusions

Une analyse bidimensionnelle des CFD est effectuée pour les flux visqueux incompressibles
autour du profil d’aérodrome subsonique NACA 4412 a I’aide du logiciel commercial FLUENT
CFD a un flux gratuit de 3 millions de Reynolds. L’analyse est effectuée avec le mod¢ele de

turbulence K-epsilon avec capacités de transition.

Les coefficients de portance et de trainée obtenus avec les analyses de CFD sont comparés aux
données d’essai de soufflerie disponibles dans des textes libres. Ces comparaisons permettent de

prévoir de pres les résultats expérimentaux et et le modele de turbulence K- SST.

Il a été conclu que le modele de turbulence K-epsilon avec capacités de transition permet de
prédire avec précision le coefficient de portance et de trainée tant dans la région pré-décrochage

qu’apres décrochage.
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V .3 . Caractéristiques aérodynamiques du profil NACA 4412 avec volet

simple (L'angle de braquage des volets, o , était 30°)

V .3 .1 La géométrie

Le profil NACA 4412 est modifié avec des volets simples et divisés qui sont ajoutés a la corde
de 70%. L’angle d'attaque est défini comme l'angle entre la ligne de corde reliant le bord
d'attaque et de fuite de I'aile sans volet avec une valeur de 30 degré et les conditions de domaine

de calcul et flux sont les mémes de profile de base.

Figure V.10 : la modélisation de la section d’aile NACA 4412 avec volet simple (30°)

V .3 .2 : La génération de maillage
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Figure V.11 : Vue de la géométrie de maille de profil NACA 4412 avec volet a fente
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Figure V.12: Vue agrandie du maillage généré.

R15.0
Academic

0.125 0.375

Figure V.13 : Distribution du champ de la pression autour du profile
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Figure V .14 : Les contours de vitesse de profil NACA 4412 avec volet simple braqué de 30°.

V .3.3 : Comparaison des coefficients de portance obtenu avec le profile de

base

Tableau V.4 : Les coefficients de portance de profil NACA 4412 avec volet simple comparé avec le profil de base.

L’angle Cl de profil de Cl de profilde | Le pourcentage d’évolution de Cl
d’attaque base + volet base

0 0,54 0,44 22,7%
1,06 0,66 0,58 13,79%
2,18 0,77 0,63 22,22%
3,3 0,89 0,74 15%
4,47 1,011 0,911 10,97%
5,38 1,14 0,96 18,75%
6,7 1,29 1,12 15,17%
7,57 1,36 1,2 13,3%
8,64 1,41 1,27 11%
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9,46 1,44 1,34 07,46%
10,4 1,57 1,45 8,2%
11,8 1,67 1,57 6,36%
12,9 1,82 1,67 8,982%
14 1,91 1,77 7,909%
16 1,96 1,62 20,987%
18 1,87 1,55 20,645%
Coefficent de portance ClI
2
1.8
1.6
1.4
_ 1.2
(G]
1
0.8 - afgmyolet simple K-e
0.6
0.4
0.2
0

10 15 20
I'angle d'incidence

Figure V.15 : Comparaison du coefficient de portance Cl
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Coefficent de traineé Cd

0.05
0.045
0.04
0.035
0.03

S 0.025 =g MODEL K-e
0.02

0.015 afgmyolet simple K-e
0.01

0.005

0 5 10 15 20
I'angle d'incidence

Figure V. 16 : Comparaison du coefficient de portance Cl

V. 4 : Caractéristiques aérodynamiques du profil NACA 4412 avec volet a

fente.

V. 4.1 : La géométrie

0,600 0,500 1,000 {m)
H = Iaaaaam |
0,250 0,750

Figure V.17: la géométrie profil NACA 4412 avec un seul volet a fente
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Figure V.18: maillage généré.

Contours of Static Pressure (pascal)

Figure V.18 : Contours de pression statique NACA 4412 ; L'angle de braquage des volets, 6 =0 °
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Figure V.19 : Contours de pression statique NACA 4412 ; L'angle de braquage des volets, 5 -20°
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Figure V. 20 : Contours pression statique de la NACA 4412 ; L'angle de braquage des volets, 6 =15 °
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Figure V.21 : Contours de pression statique NACA 4412 ; L'angle de braquage de volet § =30 °

Tableau V.5 : Comparaison de coefficient de portance pour des différentes configurations d'angle de braquage de

volet.

Cl PROFIL DE Cl Cl Cl
AOA  BASE 8= -20° 5=15° $=30°
0° 0,41 0,34 0,64 0,74
20 0,62 0,38 0,72 0,82
4° 0,83 0,43 0,98 0,91
6° 1,11 0,81 1,43 0,98
8° 1,2 1,06 1,63 1,19
10° 1,34 1,17 1,72 1,28
12° 1,43 1,23 1,83 1,36
14° 1,54 STALL 1,31 1,63 1,45
16° 1,43 1,34 1,54 1,53
18° 1,28 1,36 1,7 1,68
20° / 1.4 1,73 1,75
220 / 1,53 1,88 1,82
24° / 1,6 1,93 1,89
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26° 1,73 2,29 1,94
28° 1,84 2,12 1,996
30° 1,88 2,19 2,13
32° 1,93 2,26 2,24
34° 1,97 2,34 2,45
35° 2,09 2,41 2,57
36° 1,93 2,54 2,68
38° STALL 2,6 2,73
40° 2,65 2,79
42° 2,5 2,84
44° STALL 2,89
46° 2,95
48° 3,24
50° STALL
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Figure .V.22 : Le coefficient de la portance avec des différents angles de braquage des volets &

V.5 : aérodynamiques du profil NACA 4412 avec volet Fowler cabré a 30°

V.5.1. La géométrie.

0,000 3000 6,000 (m)
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Figure .V.23 : Le volume de contrdle de profil NACA 4412 avec volet Fowler
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Figure .V. 24 : Vue agrandie de la géométrie de volet Fowler
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Figure V.25: Vue 2D de profil NACA 4412
avec volet Fowler.

Figure V. 26: Vue 3D de profil NACA 4412
avec volet Fowler.
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V.5.2 : La génération de maillage.
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Figure V.27 : Génération compléte de maillage de la NACA 4412 avec volet Fowler.
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Figure V.28: Vue agrandie du maillage génér¢.
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Figure V.29 : Les contours de la pression statique autour de la NACA 4412 avec volet Fowler

Une fois que les résultats de l'analyse CFD ont été obtenus pour l'aile 2D avec volet
Fowler, une comparaison a ¢été effectuée sur la base des valeurs de obtenues pour différents
angles d'attaque de pas égale a 2. De plus, la valeur de I'angle de décrochage obtenue dans le
cas d'une aile NACA4412 ordinaire était inférieure a celle de l'aile NACA 4412 a laquelle

étaient fixées des volets Fowler.
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Tableau V.6 : Comparaison de coefficient de portance pour une configuration de profil NACA 4412 avec volet

Fowler braqué avec une angle de 30°

Angle d’attaque NACA 4412 NACA 4412
(Degrés) +
volet Fowler
0 0,41 0,64
2 0,62 0,78
4 0,83 1,15
6 1,11 1,43
8 1,2 1,61
10 1,34 1,73
12 1,43 1,88
14 1,54 STALL 1,93
16 1,43 2,29
18 1,28 2,12
20 / 2,21
22 / 2,29
24 / 2,37
26 / 2,43
28 / 2,48
30 / 2,41
32 / STALL
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Figure V.30 : Les coefficients de portance Cl de profil de base et de profil avec volet Fowler

V.6 : Caractéristiques aérodynamiques du profil NACA 4412 + Bec et volet

Fowler (+40°) multiélément

V.6.1 : La géométrie

Figure V.31 : Vue 2D de profil NACA 4412 avec Bec 0° et volet Fowler 40°.
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V.6.2 : La génération de maillage

Figure V. 32 : Génération compléte de maillage de la NACA 4412 avec Bec + volet Fowler ( £40°).
(Multiélément)

Contours of Static Pressure (pascal) - ~ Oct13,2018

Figure V.33 : Les contours de la pression statique autour de NACA 4412 Bec+ Volet Fowler



Chapitre’V

Résultat et discussions

6456

010

Velocity Vectors Colored By Velocity Magnitude {m/s) Oct13,2018

Figure V. 34: vecteurs de vitesse a un angle d’attaque de 08°
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Figure V.35 : Zoom dans le milieu de section de profil et voyant la zone de circulation apparition d'incorporé a

l'intérieur de profil NACA 4412.
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Tableau V.7 : Comparaison du coefficient de portance entre les plaines NACA 4412 et NACA 4412 avec Bec +

volet Fowler a 40°

Angle d’attaque NACA 4412 NACA 4412
(Degrés) Bec+ volet Fowler
a +40°
0 0,41 0,78
2 0,62 1,14
4 0,83 1,54
6 1,11 1,62
8 1,2 1,98
10 1,34 2.4
12 1,43 2,63
14 1,54 2,85
16 STALL 3,19
18 3,42
20 3,51
22 3,78
24 3,89
26 3,93
28 4,07
30 4,24
32 4,329
34 4,39
36 4,432
38 4,512
40 4,625
42 4,69
44 4,75
46 4,89
48 4,94
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Figure V.36 : Les coefficients de portance de la NACA4412 profil de base et Bec + volet Fowler cabré a 40°

(multi éléments).
V.7 : Conclusion

Dans une configuration de décollage a haute levée, une aile NACA 4412 utilise des volets
et des becs partiellement allongés. Les lattes et les volets sont des appareils a haute portance
installés sur une aile pour augmenter le coefficient de portance (Cl). Alors que les becs sont
installés sur le bord d'attaque d'une aile. Dans notre étude , I’effet des dispositifs
hypersustentateurs pour un NACA 4412 a été On constate que la valeur maximale de Cl
obtenue est de 67,134% supérieure a celle de I’aile NACA 4412 a un angle d’attaque de 54
degrés lorsque on utilisent un bec et un volet Fowler de 40°, 1'angle de décrochage de l'aile
MAYV NACA 4412 en configuration de décollage a grande levée s'est avére étre de 56 degrés,
tandis que l'aile NACA 4412 ordinaire a décroché a un angle d'attaque de 14 degrés.
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Figure V. 38 : Les coefficients de portance la NACA 4412 profil de base et les différents type des dispositifs

Tableau récapitulatif de I'amélioration apportée par les dispositifs hypersustentateurs

Angle de Augmentation Angle de
Désignation braquage portance Cl max décrochage
Profil de base / /
NACA 4412 1,76 14°
Volet simple 30° 20% 1,96 16°
Volet a fente 0° 0% 1,76 14°
Volet a fente -20° -60 % 2,09 36°
Volet a fente +15° 32,8% 2,65 42°
Volet a fente +30° 40% 3,24 50°
Volet Fowler +30° 45% 2,48 28°
Bec et Volet Bec et 85% 5,85 56°
Fowler Volet + 40°







CONCLUSION GENERALE

L'écoulement turbulent autour d'un profil NACA 4412 et I’effet des dispositifs
hypersustentateurs a été étudi¢ avec le programme informatique Fluent, un code de volumes
finis en utilisant la ségrégation solveur SIMPLE. Les équations régissant les deux dimensions,

incompressible

Les coefficients de portance et de trainée obtenus avec les analyses de CFD sont comparés
aux données d’essai de soufflerie disponibles dans des textes libres. Ces comparaisons
permettent de prévoir de pres les résultats expérimentaux et et le modele de turbulence K-o

SST et le model Spalart Allmaras.

Il a été conclu que le modele de turbulence K-epsilon avec capacités de transition permet
de prédire avec précision le coefficient de portance et de trainée tant dans la région pré-

décrochage qu’apres décrochage.

La comparaison des résultats en termes de Cl et d’angle de décrochage a montré que I’aile
qui avait €largi la distance était égale a 1,7% de la corde NACA 4412 simple et a triple angle
la valeur de CL. Par conséquent, cette configuration était supposée étre la configuration de

décollage a grande levée NACA 4412.
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Annexe A Notion aérodynamique

L'aérodynamique est une branche de la dynamique des fluides qui porte principalement sur
la compréhension et 1’analyse des écoulements d’air et leurs effets. Ces effets peuvent
naturellement &tre provoqués par un corps immobile soumis a un flux d’air animé d’une
vitesse ou par un corps se déplacant dans I’atmosphére ou encore par la combinaison
des deux propositions précédentes .

A.1. Caractéristique géométrique d’aile :

On donne les principales définitions utiles par la suite, pour les profils bidimensionnels (2D),
c’est-a-dire les sections d’ailes selon 1’envergure, et pour les ailes tridimensionnelles (3D). [b]

A.1.1. Profil 2D :

La définition géométrique des profils aérodynamiques est représentée sur la figure (A.2).

> Exmados
. Epaisscur
Corde noyvemne

Fléche

> Bord de fuite

Bord d'antaque

Corde Intrados

Figure A.3: Géométrie d’un(;)roﬁl aérodynamique [5].
Corde : la distance géométrique qui relie le bord d’attaque au bord de fuite.
Epaisseur: est la distance séparant I’extrados de 1’intrados.
Fleche : distance maximale entre la ligne moyenne et la corde.
Corde moyenne : est la courbe située a égale distance de 1’extrados a I’intrados.

A.1.1.1. Désignation de quelques séries de profils NACA

Les profils NACA sont des formes aérodynamiques mis en point par le Comité
consultatif national pour I'aéronautique (USA), cet organisme a étudié différentes
familles de profils répondant a diverses applications (ail d’avion, machines axiales,
éoliennes...). Parmi ces familles, on peut distinguer la famille de profils a quatre chiffres, cinq
chiffres, six chiffres et les profils laminaires [2 et 5-8] :

a) Série NACA 4 chiffres
Dans cette série, on identifie un profil par quatre chiffres.

e Le premier spécifiant la cambrure relative maximale en pourcentage de la corde.
e Le deuxieme indiquant la position de cette cambrure en pourcentage de la corde.
e Les deux derniers chiffres I’épaisseur relative maximale, en pourcentage de la corde.

Exemple:
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Tab A.1 Désignation du profil a 4 chiffres NACA2415

NACA2415
2 4 15
La cambrure relative La position de cambrure L'épaisseur relative
maximale(2%). maximale (4%). maximale (15%).

Tab A.2 Désignation du profil a 4 chiffres NACA0015

NACAO0015
00 15
Indiquant que le profil n'a pas de cambrure Epaisseur relative maximale (15%).
(profil symétrique).

NACA 5 chiffres
Dans cette série, cinq chiffres caractérisent chaque profil.

e Le premier chiffre définit la cambrure.
e Les deuxieme et troisiéme chiffres indiquent le double de I’abscisse de la fléche.
e Les deux derniers chiffres indiquent 1’épaisseur relative maximale, en pourcentage de

la corde.
Exemple
Tab 1.3 Désignation du profil a 5 chiffres NACA23015
NACA23015
2 30 15
La cambrure relative (2%) La position de la cambrure L'épaisseur relative
maximale (30.1/2=15) maximale (15%).

Remarque : Ces profils cambrés ont été utilisés a cause de leur définition analytique. Par
contre, ils décrochent brutalement.

¢) Série NACA 6 chiffre

e Le premier chiffre désigne les profils laminaires.

e Le deuxieme chiffre indique la position du minimum de pression.

e Le troisieme chiffre indique le maximum du coefficient de portance qu’on peut
atteindre dans les conditions d’un gradient de pression favorable(CL).

e Le quatrieme chiffre indique le coefficient de portance pour un écoulement a
un angle d’incidence o= 0 degré.

Exemple
Tab 1.4 Désignation du profil a 6 chiffres NACA661012
NACA661012
6 6 1 0 12
Désigne les La position du | Le maximum du | le coefficient de L'épaisseur
profils minimum de coefficient de | portance pour un relative




Notionsy aérodynamique| [Annexe A]

laminaires pression a 60% | portance qu’on | écoulement a un | maximale (12%)
de la corde. peut atteindre angle

dans les d’incidence o= 0

conditions d’un degré (Cr=0)
gradient de

pression

favorable (CrL=
0.1).

d) Famille des profils laminaires

Le NACA a également étudié une série de profils pour maintenir une couche limite
laminaire sur une partie importante de sa corde, de manieére a optimiser la trainée de
frottement. Dans cette plage optimale, I’absence de pic de dépression et de survitesse recule
I’apparition des vitesses supersoniques (recul du Mach critique), par contre au-dela du Mach
critique, le choc est tres brutal. Le NACA les a désignés par un nombre de chiffres

significatifs.

v' Le premier chiffre représente la désignation de la série des profils laminaires.
Le deuxieme représente la position de la pression minimale.

L’indice est la marge au-dessus et au-dessous du coefficient de portance.

Le quatrieme représente le coefficient de portance caractéristique.

ASRNENEN

Les deux derniers représentent 1’épaisseur relative maximale.
Exemple

Tab L5 Désignation du profil laminaire NACA64, 1-215

NACA 64, 1-215

6 4 1 2 15
la désignation | la position de la | L'indice 1 estla | Le coefficient de 1’épaisseur
de la série profil pression marge au-dessus portance relative
(profil minimale. et au-dessous du | caractéristique | maximale 15%.
laminaire). coefficient de (0,2).
portance.

A.1.2. Aile3D:

Les caractéristiques géométriques importantes d’une aile d’avion sont sa forme en plan et son
profil aérodynamique. D’aprées leur forme en plan, on peut répartir les ailes d’avion en
plusieurs catégorie (fig. I.3) : rectangulaire, elliptique, trapézoidale, triangulaire (ou delta),
ogivale, gothique ou double gothique. [C]

Figure A.3. Forme en plan pour une aile d’envergure finie : a) rectangulaire ; b)
trapézoidale ; c) elliptique ; d) double triangulaire ; e)double trapézoidale ; f) aile en fleche ;
g) delta
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Figure A.3: Géométrie une aile [5].
On appelle :
] la fleche A le diedre
Y le vrillage de I’aile. L I’envergure de ’aile
S la surface en plan est appelée surface | A L’allongement de D’aile
alaire. 3 L?
~ S

» La fleche est utilisée pour les avions a nombre de Mach élevé (30 a 50°). Elle
est nulle pour les faibles Mach (<0,7).

» Le diedre est faible en général de 2 a 3°. Il augmente la stabilité en roulis mais il est
néfaste en vol dos (voltige).

» Le vrillage permet de retarder le décrochage de I’aile au saumon et donc de garder les
commandes de gauchissement efficaces jusqu’au décrochage.

A.2. Caractéristiques des profils aérodynamiques :

Tout profil aérodynamique émergé dans un fluide en mouvement engendre une force dite
résultante R comme montré sur la figure suivante :

Portance

Surpression

Figure A.3 : Représentation des efforts aérodynamiques et la distribution de la pression [1].

» Une composante horizontale (parall¢le au sens de 1’écoulement) qui constitue la
trainée.

» Une composante verticale perpendiculaire a cette derniere, qu'on appelle la portance.
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a. Portance
Cette force est caractérisée par :
v' Le point d’application :
poussée).
v' La direction : (perpendiculaire au
sens de I’écoulement).
v Le sens : de [Iintrados
I’extrados).
v' L’intensité : F, = %pSVZCL
Avec :
C,: Coefficient de portance, qui dépend de la
forme du profil, 1’état de surface, de I’angle
d’attaque et de la vitesse a I’infini.

(centre de

Vers

c. Coefficient de pression
La pression est rendue adimensionnelle grace
a la formule suivante [10]:

P =Py
P— 1
1 2
Zeref
La pression de référence choisie en

pratique est souvent la pression statique
en amont (prélevé a l'aide du tube de
Prandtl), et la vitesse de référence choisie est
celle de 1'écoulement hors couche limite.

b. La trainée
C’est la force qui s’oppose au sens de
I’écoulement, elle est caractérisée par :
v Le point d’application : centre de
poussée.
v' Ladirection : parallele a
I’écoulement de 1’air.
v’ Le sens : du bord d’attaque vers le
bord de fuite.
v Lintensité : Fy = ~pSV2Cy
Avec:
C4: coefficient de trainée qui dépend de la
forme du profil, 1’état de surface du profil,
I’angle d’attaque et de la vitesse a I’infini.
e. Centre de poussée
Est le point d’application des résultantes
aérodynamiques et a pour particularité qu’il
se déplace en fonction de I’incidence. Le
centre de poussée est en général placé
sur la corde de profil entre 30% et 50% de
la partie avant du profil pour les angles
d’incidence courants, et se calcule d’une
maniere simplifiée comme suite [10] :

Xp Cn
P _0p25 -2
l 0,25 C,
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Considérons une gradeur scalaire fonction des coordonnées de I’espace et du temps :

f(#,t) sur le volume Vs d’un syst¢me de particules fluides ’intégration de f(#,t) s’écrit:

_ f f 0w ®-1

Si I’on souhaite évaluer les variations de F dans le temps, il nous faut calculer :

dt .U Vs(t)f(r Ddv -

Le probléme est qu’ici Vs est une fonction du temps :
En effet, le systeme de particules fluides est en mouvement.

La parade consiste a utiliser un volume fixe (volume de contrdle), délimité par une

surface Sc (surface de contr6le) a travers laquelle on pourra comptabiliser le flux de

. (B.3)
fff _dv+f s
Vs(t) dt Sc
fff dérivée locale, variation instantanées de f dans le volume de contrdle
Vs(t) dt
- dérivée convective, flux de a travers la surface de controle.
] fvnds
Sc

Va(t+dE)

Vs(t) = V.

IQFIYP W : Théoreme de transport de Reynolds [1]

Prenons un exemple concret f(7,t) = p(7,t) , masse volumique d’un fluide.

Dans ce cas :




Théoréme de transport de Reynolds| [AnnereB)

= ||| r@oav = pGvw=m B4

M : masse de Vs

La variation de masse s’exprime donc comme :

- (B.5)
fﬂ Doyt [[ pas
Vs(t) dt Sc

fﬂ variation de masse due aux variations instantanées de f
Vs(t) dt

_ Variation de masse due au flux massique a travers la surface de controle.
f f pVndS
Sc

[1] STEPHANE Chaussedent, «Statique et dynamique des fluides», université d’Angers,
novembre 2011.
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Le théoréme d’Ostogradeski est une formule permettra de transformation d’une intégrale

de surface en une intégrale de volume :

Soit un vecteur [f, le théoréme d’Ostogradeski s’écrit:

5 — o S (C.1)
[ das= ][ v dav=[f awia
S 14 14

—

Prenons un exemple concret : A= pV

Dans ce cas la formule d’ostogradeski s’écrit :

HS (pV) .7A.ds = Wv v, (pV).dv (C.2)

Il s’en suit :
am dp iV ey (C.3)
E_.f.UVSE +ffscp. .n.as
W[ 2 av V. (pV).dv (4
a= Il @ e [l 7 on
aMm dp | = (.5 (C.5)
= — = [[f,,C;+ V. (pV)) av

dp | = (.o . . o
Avec d—’: + V. (pV) :  L’équation de continuité
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ANSYS FLUENT est un code commercial de calcul CFD basé sur la méthode des
volumes finis, qui est une technique intégrale appliquée aux formes conservatives des
équations aux dérivées partielles, elle permet de modéliser les écoulements 2D et 3D en
mécanique des fluides et au transferts thermiques ; la méthode des volumes finis est une
approche hybride liant les deux méthodes, classiques des différences finies et des éléments
finis.

Le code ANSYS FLUENT est largement répandu dans I’industrie (automobile, navale,
aéronautique, spatiale, etc....) En raison de sa puissance, il permet de réaliser des simulations
sur tous types de géométries (fixes ou mobiles), associées a des maillages fixes ou adaptatifs
et avec des modeles physiques variés (diphasiques, turbulents, etc.). ANSYS FLUENT donne
la possibilité de modéliser les écoulements suivants [17] :

v Ecoulements 2D ou 3D ;
v Ecoulements stationnaires ou instationnaire s ;
v Ecoulements incompressibles ou compressibles (subsoniques, transsoniques,
supersoniques ou hypersoniques) ;
Ecoulements non visqueux, laminaires ou turbulents ;
Fluide Newtonien ou non ;
Transfert de chaleur forcé, par conduction, par convection ou radiation ;
Ecoulements avec changements de phases ;
Modele de cavitation ;

A N NI NI N NN

Module de maillage dynamique pour modéliser des domaines avec changement de
forme et maillage déformable ;
v Possibilité de personnalisation du traitement via I’implémentation des UDF (User
Defline Fonctions) ;
v' Ecoulements en milieu poreux.

La résolution numérique par le logiciel ANSYS FLUENT d’une maniere générale, suit les
étapes suivantes :

1. Création de la géométrie ;

2. Choix de la stratégie de maillage et création de plusieurs grilles ;

3. Définition des conditions aux limites ;

4. Définition du probleme, étude des différentes grilles de maillage et sélection du
maillage retenu ;

Calcul avec ANSYS FLUENT pour les différents cas retenus ;

6. Analyse des résultats obtenus.

e

B.1. Simulation sous ANSYS FLUENT

Pour réaliser les simulations numériques, on a utilisé la version 19.0 du code commercial
ANSYS FLUENT, les étapes suivantes montrent comment cette tache a été réalisé e depuis
création du maillage jusqu’a 1’obtention des résultats :
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I. Lancement d’ANSYS FLUENT :

lors du lancement, 1’utilisateur est invité a préciser le type de solveur entre 2D et 3D,
Simple ou Double précision; une autre option est présente dans cette version de
FLUENT qui est le Calcul Parallele (Parallele Processing), c’est une option trés utile du
moment ou elle permet un calcul paralléle dans la méme machine ( Local Machine), c’est — a
dire : partager le calcul sur tous les processeurs de la machine (méme un PC), cette
option a vu le jours grice aux nouvelles stations de calcul I qui possedent plusieurs
processeurs, et le résultat est un gain de temps important avec un maillage plus raffiné
avec une seule machine.

II. Importation du maillage et mise a I’échelle :

Le fichier du maillage créé précédemment dans le Design Modeler est importé
automatiquement.

III. Choix du solveur :

Dans cette étape, on définit le modele du solveur sous « Defline/General/Solver » le choix est
porté sur Pressure-Based pour l'option « Type » qui est généralement utilisée pour les
écoulements incompressibles et ’option "Time" est définie Steady, cette option modélise
I’écoulement a 1’état stationnaire, elle permet la capture de toutes les caractéristiques de
I’écoulement sans poser une charge de calcul a I’ordinateur. Dans cette étape, on choisit aussi
le modele de turbulence sous : "Defline/Model/Viscose", le choix est porté sur le modele k-e
qui est utilis€ en raison de sa simplicité. Ce modele a 2 équations, a été créé pour les
écoulements externes, spécialement pour les applications aérospatiales, il résoudre une
équation de transport pour la viscosité turbulente.

IV. Définition des matériaux :

Sous le menu "Defline/Matériaux", on fixe les propriétés du fluide qui est 1’air, ces propriétés
sont : la masse volumique et la viscosité cinétique.

V. Imposer les conditions aux limites :

Sous le menu "Defline/Boundary Conditions", on définit les conditions aux limites qui fixent
les parametres de ’écoulement a 1’entrée : vitesse et direction (composantes de la vitesse
selon les axes : X, Y et Z).

VI. Définition des valeurs références :

Sous le menu "Report/Reference Values », on définit la surface allaire et on fixe le calcul par
rapport a I’entrée dans 1’option "Comput Fromm : Entrée".

VII. Définition « Solution Méthodes' :

Sous le menu « Solve/Methods » on fixe les parametres concernant les schémas de
discrétisation pour : la pression, la quantité de mouvement et la viscosité turbulente modifiée.
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VIII. Définition des conditions de convergence :

Sous le menu "Solve/Monitors », on précise le degré de convergence pour le résiduel et on
exige aussi I’affichage du coefficient de portance Cl pour chaque itération.

IX. Initialisation de la solution et lancement du calcul :

La procédure itérative exige que toute s les variables soient initialisées avant de prédire une
solution, une estimation réaliste améliore la stabilité de la solution et accélere la convergence ;
pour notre étude, I’initialisation est réalisée par rapport aux conditions a 1’entrée c'est-a-dire la
vitesse d’entrée, 1’étape est réalisée par : "Solve/Initialize ». Concernant le lancement du
calcul, il est effectué par : "Solve/Run calculation", dans cette rubrique, on fixe le nombre
d’opérations des itérations et on lance le calcul par : "Calculate", ’opération de calcul va
étre entamée immédiatement, elle s’arrétera si la condition de convergence est réalisée
sinon, le calcul continu e jusqu’a la réalisation de la derniére itération, dans ce cas-la, on
doit relancer ’opération de calcul si la convergence n’est pas accomplie

IT1.3.2. Solveur:
Le solveur de flux est ANSYS FLUENT avec des options stade et density based. Le modele

k — e standard a été utilisé. Ce modele a un bon comportement en examinant 'onde de choc
et le gradient de pression et convient donc a notre propos. Les simulations ont été effectuées
avec un nombre de Mach entrant de 0.6 a 1. L'angle d'attaque était de 0 a 10 degrés et le
nombre de Reynolds basé sur la longueur de la corde du profil aérodynamique, comme

indiqué dans le tableau 2.2.

La vitesse de flux libre du son et la vitesse de flux libre peuvent €tre obtenues par

Ao = +/YRT, (1I1.20)
Voo = Qoo Mo (1I1.21)
La loi de viscosité de Sutherland pour l'air a été utilisée pour la viscosité du flux et peut étre

évaluée par :

T <1 +S/T0> (I11.22)
U= Ho

To\1+S/T

Ol o = 1.78938 10 °kg.m™1.s71 est la viscosité du fluide & la température de

référence T, = 288K et S est une constante fixée pour ’air a 110 K.
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Finalement, le nombre de Reynolds est calculé par :

Poo Vo (111.23)
u

Avec py, est la masse volumique de 1’air calculé par li des gaz parfait :

Re =

Py II1.24
= (IM.24)

RT,,
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Les coordonne de profid NACA 4412

#Group Point X_cord Y-cord Z-cord
1 1 1.000084 0.001257 0
1 2 0.998557 0.001575 0
1 3 0.993984 0.002524 0
1 4 0.986392 0.004086 0
1 5 0.975825 0.006231 0
1 6 0.962343 0.008922 0
1 7 0.946027 0.012110 0
1 8 0.926971 0.015740 0
1 9 0.905287 0.019752 0
1 10 0.881104 0.024079 0
1 11 0.854565 0.028653 0
1 12 0.825830 0.033404 0
1 13 0.795069 0.038260 0
1 14 0.762469 0.043149 0
1 15 0.728228 0.048000 0
1 16 0.692554 0.052741 0
1 17 0.655665 0.057302 0
1 18 0.617788 0.061615 0
1 19 0.579155 0.065609 0
1 20 0.540008 0.069220 0
1 21 0.500588 0.072381 0
1 22 0.461143 0.075034 0
1 23 0.421921 0.077122 0
1 24 0.383032 0.078574 0
1 25 0.344680 0.079198 0
1 26 0.307289 0.078941 0
1 27 0.271106 0.077802 0
1 28 0.236371 0.075794 0
1 29 0.203313 0.072947 0

1 30 0.172151 0.069309 0
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31 0.143088 0.064941 0
32 0.116313 0.059918 0
33 0.091996 0.054325 0
34 0.070289 0.048257 0
35 0.051324 0.041808 0
36 0.035214 0.035076 0
37 0.022051 0.028152 0
38 0.011907 0.021120 0
39 0.004833 0.014049 0
40 0.000860 0.006997 0
41 0.000000 0.000000 0
42 0.002223 -0.006689 0
43 0.007479 -0.012828 0
44 0.015723 -0.018404 0
45 0.026892 -0.023408 0
46 0.040906 -0.027826 0
47 0.057669 -0.031651 0
48 0.077071 -0.034878 0
49 0.098987 -0.037507 0
50 0.123281 -0.039546 0
51 0.149805 -0.041013 0
52 0.178401 -0.041934 0
53 0.208902 -0.042346 0
54 0.241131 -0.042294 0
55 0.274904 -0.041834 0
56 0.310028 -0.041027 0
57 0.346303 -0.039941 0
58 0.383522 -0.038644 0
59 0.421644 -0.037174 0
60 0.460397 -0.035444 0
61 0.499412 -0.033493 0

62 0.538451 -0.031373 0
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63 0.577279 -0.029138 0
64 0.615658 -0.026833 0
65 0.653352 -0.024500 0
66 0.690129 -0.022172 0
67 0.725762 -0.019880 0
68 0.760029 -0.017649 0
69 0.792716 -0.015499 0
70 0.823619 -0.013448 0
71 0.852541 -0.011510 0
72 0.879302 -0.009701 0
73 0.903730 -0.008033 0
74 0.925669 -0.006520 0
75 0.944979 -0.005174 0
76 0.961536 -0.004008 0
77 0.975232 -0.003035 0
78 0.985978 -0.002265 0
79 0.993705 -0.001708 0
80 0.998361 -0.001370 0
81 0.999916 -0.001257 0

1 0



