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Abstract

In this Master project, we were interested in on the numerical simulation of this kind of
interaction (fluid - structure), that generally occurs on the outer wall (extrados) of an airfoil
immersed in a compressible unsteady and transonic flow by ANSYS-FLUENT and
STATIC-STRUCTURAL.

The constitutive equations were determined by the displacement-stress relationship for
the conduct, the Navier-Stokes for the fluid and the principle of coupling the penalty for
fluid structure interaction.

The virtual works was used to determine the equation of motion of the driving fluid in
matrix from. and thus to intend reducing the intensity of various complex phenomena that
can be created in such interactions. Such as :trembling , buffet onset, bubbles creation on
the wall (dead zone), the separation of the boundary layer and the oscillations of the shock
wave and finally the most important is identify the distortions and changes at the area of
the wing with STATIC-STRUCTURAL software.

Key word:, shock wave, boundray layer, fluid structure interaction, transonic flow, baffte
aeroelastic

Résumé

Dans ce mémoire, on s’intéresse a la simulation numérique de ce type d’interaction
(fluide — structure) laquelle se manifeste généralement sur la paroi extérieure (extrados)
d’un profil aérodynamique immergé dans un écoulement compressible, instationnaire et
transsonique par des logiciels bien developpés qui sont le ANSYS-FLUENT.



Les lois de comportement ont été établies par la relation déplacements-contraintes
pour ’aile, I’équation de Navier-Stockes pour le fluide et le principe du couplage pour
I’interaction fluide structure.

Le principe des travaux virtuels a été utiliseé pour la détermination de 1’équation du
mouvement de profil avec fluide sous forme matricielle, afin de réduire I’intensité des
differents phénomenes complexes qui se manifestent dans ce genre d’interactions et dont
on peut citer plus particulierement: le tremblement, les battements, création de bulles sur la
paroi ( Dead zone) , le décollement de la couche limite et les oscillations de 1’onde de choc
en position et enfin le plus important est 1’identification des distorsions et les changements
passe au niveau de la surface d’aile ainsi ses valeurs par logiciel STATIC-STRUCTURAL.

Mots clés : Onde de choc, Couche limite, L’interaction fluide-structure, Transsonique,
Tremblement, Aéroélastique
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Nomenclature

Symbole signification Unités(SI)
a Vitesse de son m.s~1
c Corde de profil d’aile m
cp Coefficient de trainée /
c Coefficient de portance /
cp Coefficient de pression /
D.D,, D, D, Fluxdiffusifs aux interfaces /
e Epaisseur m
F,F,, F,F, Fluxconvectifs aux interfaces /
F, Trainée Kg.m.s7!
F, Portance Kg.m.s™!
g Accélération de la pesanteur m.s~1
k Energie cinétique de turbulence. m.s™1
L Longueur caractéristique m
P Pression Kg.m™ts™1
S Surface portante m?
Sy Tenseur de déformation Kg.m™t.s™!
t Temps s
T Température K
u, Vitesse de frottement m.s™?
u; Composantes des vitesses moyennes en régime turbulent m.s™!
uetv Composantes de la vitesse suivant I’axe x et y m.s™1
__PW Contrainte de Reynolds
|4 Vitesse caractéristique m.s™1
Xj Coordonnées cartésiennes sous forme indicielle /
Xp Centre de poussée m
x' Valeur fluctuante /
x Valeur moyenne m
X,y Coordonnées dans I’espace m
E L’énergie totale par unité de masse /

q; Flux de chaleur dans la direction j /



Cp Chaleur spécifiques a pression constante /
C, Chaleur spécifiques a volume constant /
r Constante des gaz parfaits J/mol. k
K Conductivité thermique /
P, Le nombre de Prandtl /
h L’enthalpie /
M, Nombre de Mach /
M, Nombre de Mach d’un écoulement paralléle et homogéne /
M max Nombre de Mach maximal localement /
Mc,i Nombre de Mach critique /
Mpp Mach de divergence /
R, Nombre de Reynolds /
P, Le nombre turbulent de Prandtl fixé a 0.9 /
a Angle d’incidence Deg®
B Angle de Braquage Deg®
% Coefficient de dilatation cubique a pression constante /
£ Epaisseur de la couche limite m
k Taux de dissipation de I’énergie cinétique /
A Constantes de Von Karman 0.41 /
p Conductivité thermique /
7} La viscosité dynamique /
P Masse volumique
Tij Contrainte visqueuse
8y Symbole de Kronecker
Iy La diffusivité turbulente
u; Viscosité dynamique turbulente
v Viscosité cinématique
w Taux spécifique de dissipation
b Demi-corde m
s Envergure m
CA Centre aérodynamique m
CE Centre élastique m
CcG Centre de gravité m



Xce Distance entre le centre élastique et le centre de gravité m
XcE Distance entre le bord d’attaque et le centre élastique m

e Distance entre le centre aérodynamique et le centre m

élastique

M Masse Kg

I, Inertie de rotation

S, Balourd, égala M ..

K, Raideur du mode de pompage

k, Raideur du mode de tangage

Ch Coefficient d’amortissement du mode de pompage /
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Les écoulements transsoniques, dans lesquels coexistent des zones d’écoulement
subsoniques et supersoniques, sont couramment rencontrés sur : les voilures d’avions civils
en régime de croisiere, les voilures de missiles de croisiere, dans les entrées d’air ou les
tuyéres d’avions de combat ; ils peuvent présenter de fortes instationnarités, consécutives
en particulier aux effets de I’interaction d’une onde de choc et d’une couche limite
turbulente.

L’apparition de ces instationnarités pose des problémes cruciaux aux concepteurs de
systemes propulsifs ou d’aéronefs, comme le pompage des entrées d’air ou le tremblement
des ailes. Ce dernier point constitue le sujet d’étude de ce mémoire.

Le tremblement d’une structure aéronautique est sa réponse a la sollicitation induite
par un écoulement fortement instationnaire ayant lieu sur tout ou partie de sa surface. Cette
réponse peut aller d’une simple vibration de faible amplitude a la ruine compléte de la
structure si les fréquences d’excitation aérodynamiques correspondent aux modes propres
de la structure de 1’objet considére. Dans la pratique, les avionneurs civils et militaires
s’arrangent pour que le tremblement ne soit pas destructif, soit en 1’évitant en restreignant
le domaine de vol soit en tentant de le contrdler si le phénomene apparait.

Les forces excitatrices de 1’écoulement peuvent étre d’origines diverses. On peut
citer 'impact de tourbillons de sillage sur des surfaces portantes, la dynamique d’un
décollement libre, ou bien encore les instationnarités de I’interaction d’une onde de choc et
d’une couche limite. Nous étudierons dans ce mémoire un cas particulier de ce dernier type
d’écoulement, en nous focalisant sur I’étude des instationnarités présentes lors du régime
de tremblement transsonique sur un profil d’aile. [2] .

Lors du tremblement transsonique sur un profil d’aile, il existe un battement auto-
entretenu de I’interaction de 1’onde de choc et du décollement de la couche limite qu’elle
induit. Ce battement crée des variations importantes des répartitions de pression, ce qui
entraine une force d’excitation structurelle élevée. Un tel phénoméne se base donc sur un
écoulement tres complexe, dénomme buffet dans la littérature scientifique anglophone, qui
présente a la fois une interaction instationnaire forte entre une onde de choc et une couche-
limite turbulente, des zones de couche-limite tour a tour attachees ou décollées, et la
dynamique d’un décolle- ment engendrant un lacher de structures tourbillonnaires.

La structure de ’aile, bien souvent anisotrope et hétérogene, a bien entendu sa
réponse dynamique propre a cet écoulement ex- citateur. La complexité de 1’écoulement

aérodynamique seul et son couplage avec la structure rendent la simulation du tremblement
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transsonique (au sens aéroelastique, soit le buffeting anglo-saxon) sur voilure compléte
d’un abord encore extrémement difficile pour une simulation. L’étude de ce phénoméne

repose donc toujours essentiellement sur de couteux essais en soufflerie et en vol. [3]

» L’objectif de travail :

Les objectifs de cette étude sont multiples :

1- Etude et compréhension du phénoméne de tremblement transsonique sur un profil
d’aile ainsi que I’interaction fluide/structure du phénomeéne aéroelastique réel.

2- Développement un outil numérique efficace afin de simuler 1’écoulement
transsonique instationnaires sur un profil symétrigue (NACA0012) dans le cas:
tridimensionnel (3D) et permettant d’étudier la stabilité¢ globale d’un écoulement
compressible turbulent.

3- Utiliser les résultats pour déterminer les caractéristiques aérodynamiques
d’écoulement.

4- La validation et la comparaison de résultats avec des études expérimentaux ou

numeériques deja validées.

» Organisation du travail :

Le premier chapitre introduit la problématique du phénomeéne du tremblement
transsonique sur profil d’aile ainsi ’interaction fluide/structure et le contrdle de ces deux
phénomenes en terme théorique puis une courte présentation de I’Etat de I’art des études
précédentes.

Le deuxiéme chapitre est une synthése détaillée traitant le développement des
modeles physiques et mathématiques de la mécanique des fluides a travers un rappel des
équations de Navier-Stokes compressibles instantanées puis moyennées.

Le long de ce chapitre, les mode¢les de turbulence sont présentés. On s’est restreint a la
présentation des modeles a echelle unique (modeles a deux équations de transport type k-¢
et k- SST) que nous avons utilisés et aussi la modélisation aéroélastique (discrétisation en
éléments finis).

Le troisieme et le quatrieme chapitre, quand a lui, présente la méthodologie de

simulation. Il décrit les equations la régissant et leurs discrétisations. 1l présente egalement
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la méthode numérique utilisée par le code CFD FLUENT pour le domaine fluide au plus
STATIC STRUCTURAL pour le domaine solide par logiciel ANSYS workbench . Plus
précisement, la méthode de discrétisation des équations génerales de transport et leurs
intégrations, le choix du maillage utilisé, le schéma numérique et le choix du solveur et sa
formulation ainsi que les conditions aux limites sont également présentées dans ce
chapitre.

Le quatrieme chapitre présenté les résultats obtenus, compte tenu des différents
parametres physiques et aérodynamiques de 1’écoulement, est suivie d'une discussion pour
chaque cas.

En fin on va terminer par une Conclusion et Perspective.




Chapitre |
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’objectif de ce chapitre est de présenter théoriquement le phénomeéne de tremblement

transsonique et ses différentes catégories sur un avion en vol, plus un regard profond

sur la couche limite, I’onde de choc et la mécanisme de I’interaction de ses deux
derniers ainsi les stratégies et les objectifs de contrdle de tremblement transsonique, et en
fin on présente quelque études expérimentale, théorique et numérique.
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Introduction

Le terme de tremblement est apparu la premiere fois dans la littérature aéronautique
[4] en 1930, aprés I'accident d'un Junkers monoplan, a la traversée d'une zone de
turbulence. Le bureau d'investigation britannique attribua cette rupture a une fatigue
structurale. L'empennage aurait effectivement subi une excitation provoquee par le sillage
tourbillonnaire de la voilure, la turbulence n’ayant fait qu'accroitre le niveau de

perturbation au cours de l'accident.

Figure 0-1 I'accident de Junkers JU-52 monoplane.

Phénomene de tremblement transsonique

1.2.1. Définition

Le phénomene de tremblement est une instabilité aérodynamique. Elle trouve son
origine dans l'interaction choc/couche limite dans les régions supersoniques autour d'une

aile en régime transsonique.
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Figure 0-2 Domaine de stabilité de I'écoulement autour d'une aile en fonction du nombre
de Reynolds et du nombre de Mach[5]

En effet, une augmentation de la vitesse ou de l'incidence peut générer une interaction
instationnaire de la couche limite avec le choc. Comme la montre la figure ci-dessus,
I'instabilité n'apparait que pour certaines gammes de Reynolds et de Mach. En effet,
lorsque le Mach augmente le choc devient de plus en plus fort et génere un gradient de
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pression inverse dans la couche limite. Ceci entraine la formation d'un bulbe de
décollement au pied du choc qui, le cas echéant, peut fusionner avec le décollement au
bord de fuite ou bien entrainer ce décollement.

Le tremblement est un phénomene complexe, plusieurs hypotheses sont avancées pour
expliquer le déclenchement et le maintien des oscillations du choc.

L'une des études les plus récentes (Crouch 2009) considére le tremblement comme une
instabilité globale de I'écoulement, au méme titre que l'instabilité de Von Karman®.

L'élément déclencheur proviendrait, quant a lui, d'ondes de pression issues du bord de
fuite, suite a la fusion entre le bulbe de détachement et la zone séparée au bord de fuite.
Ces ondes se propagent le long de I'intrados et de I'extrados et viennent exciter le choc sur
I'extrados, permettant ainsi l'auto-entretient des oscillations dans le cas d'un profil
supercritique.

La structure peut alors étre excitée sur ses modes propres et entrer en vibration. La

fréquence de l'oscillation est faible, de I'ordre de 100 Hz, avec une forte amplitude.

De maniere générale, on désigne par tremblement (“buffeting” étant le terme anglo-
saxon) la réponse d'une structure souple a une excitation aérodynamique instationnaire
ayant lieu sur certaines parties de la surface de I'obstacle.

Cette excitation ("buffet force” en anglais)? est un effort surfacique d & des fluctuations de
pression principalement sur les surfaces portantes d'un avion. Généralement, on distingue
les phénomeénes suivants comme sources d'énergie suffisante pour faire vibrer la structure

en tremblement :
a) les fluctuations de pression dans les bulbes de décollement, en particulier dans la
zone proche du point de décollement. On appelle bulbe de décollement une couche
limite qui recolle en aval du point de décollement donnant lieu a une zone de "fluide

mort™ étendu sur une longueur plus ou moins grande.

YIngénieur et physicien hongrois et américain spécialisé en aéronautique né le 11 mai 1881 et décédé
le 6 mai 1963 parmi ses études‘Equation de Falkowich-Karman (écoulements transsoniques)’

En anglais, le tremblement est désigné par le terme "buffeting" et I’excitation aérodynamique est distinguée par le
terme"buffet”
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Figure 0-3 Bulbe laminaire Julien Favier[6]
b) Les fluctuations de pression d'un systeme onde de choc-couche limite décollée
instable (battement du choc), l'instabilité étant provoquée par l'interaction du choc
avec la couche limite, créant un décollement généralement étendu jusqu'au bord de

fuite.

Figure 0-4 L'aile ONERA-MS, star de la CFD?

Les fluctuations de pression dans un tourbillon.

Source : Photo ONE, H.Werlé
Figure 0-5 Ecoulement turbulent.
L'instationnanté de I'écoulement qui initie le tremblement est dite naturel ou autonome.

Effectivement, elle ne provient ni d'un écoulement infini amont perturbé, ni des
modifications de forme de la structure. Elle est auto-entretenue par les fluctuations de

3C’est un des cas tests les plus "populaires”, particuliérement adapté a la compréhension et a
I'évaluation des modéles de transition laminaire turbulent, d’interaction onde de choc couche
limite, de décollement... phénomenes caractéristiques dece qui se produit sur les ailes a
approche de la vitesse du son.

——
oo
| —


https://www.researchgate.net/profile/Julien_Favier
https://www.onera.fr/actualites/laile-onera-m6-star-de-la-cfd

Généralité et I'état de I'art

I'écoulement perturbé par l'obstacle. Ces phénomeénes peuvent étre observés sur des
structures aussi variées que les avions, les fusées, les étages de turbomachines, les tuyeres
d'échappement...

On ne s'intéressera ici qu'aux problémes intervenant sur avion, sachant que les définitions,
les observations et les méthodologies que vont étre exposés dans ce chapitre peuvent se
généraliser au probleme rencontre sur d'autres structures.

Pour un avion de combat, la limite de tremblement est considérée comme le niveau de
vibrations a partir duquel le contrdle des armes et missiles devient difficile. Les excursions
fréquentes en régime de tremblement influence de maniére considérable le fatigue de la
cellule de I’appareil.

Sur un avion civil, la limite de tremblement d'extrados voilure n'est jamais atteinte lors
d'une utilisation normale (hors essais de certification). Pourtant, il arrive que la structure
soit soumise occasionnellement a des tremblements, méme légers, en phase de décollage et
d'atterrissage. C'est le cas de tremblement le plus limitatif puisqu'il est une contrainte sur le
domaine de vol de l'avion.

On concoit par conséquent que si le tremblement n'est pas dangereux car non destructif, il
n'en demeure pas moins génant en terme de fatigue prématurée des structures, de
maniabilité de I'appareil et méme de confort des passagers. C'est pour ces raisons de
probléme de limitation de domaine de vol, d'accroissement des cycles en fatigue et de

confort que I'étude du tremblement demeure importante.|[7]

1.2.2. Description de phénomeéne du tremblement

Une excitation d’origine aérodynamique se caractérise par de fortes fluctuations de
pression qui engendrent des efforts surfaciques. On 1’observe principalement au voisinage
de parois ou de zones a fort rayon de courbure. En général le tremblement est caractérisé
par toute réponse d’une structure a une excitation par un ¢€coulement fortement
instationnaire. Il est détectable pour des conditions d’utilisation a portance ou nombre de
Mach élevés, L’instationnarité est provoquée par une interaction instable entre ’onde de
choc et la couche limite, développant ainsi une zone décollée qui peut s’étendre du pied de
I’onde de choc au bord de fuite ; ce qui entraine un mouvement périodique de cette onde de

u choc et a de fortes fluctuations de pression dans la zone décollée.

1.2.3. Catégories de tremblement sur avion

Plusieurs tremblements sur avion ont pu étre recensés a ce jour :
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1- Le tremblement dit classique : d’extrados de voilure en vol transsonique. Il peut
étre observé sur avion civil pour des conditions de vol a C, élevé ou a nombre
Mach élevé. Une augmentation sensible de la portance est obtenue par exemple
lorsque I’avion est en ressource importante lors d’un virage a facteur de charge
¢levé. 11 s’agit donc d’une vibration qui intervient peu au cours du cycle de vie
d’un avion, puisqu’elle se situe en dehors de son domaine de vol. I’instationnarité
de I’écoulement est dans ce cas provoqué par une interaction instable entre une
onde de choc et une couche limite initiant une zone décollée de type bulbe de pied
de choc. Ce type de tremblement intervient dans le domaine transsonique.

2- Le tremblement sur avion de combat : observable de par les configurations
extrémes de 1’avion : incidences trés élevées, écoulement a faible nombre de Mach,
avion a la limite du décrochage, 1’instationnarité est dans ce cas principalement liée
au niveau de tremblement dans les bulbes décollés générés au niveau du bord
d’attaque des voilures.

3- Le tremblement de configuration : dans ce contexte, les surfaces portantes de
I’avion induisent des sillages turbulents trés instables qui agissent en tant
qu’excitateur sur d’autres surfaces aérodynamiques sensibles (empennage, dérive..).

4- Les tremblements de géométrie et cavitatif : causés par des instabilités
aérodynamiques plus localisées, dans des cavités ou a proximité de zones a faibles
rayons de courbure géométrique. Ces excitations aérodynamiques provoquent des
vibrations de la structure dont le niveau peut devenir élevé. Du tremblement a par
exemple été observé sur I’Airbus A340 a l’intrados de la voilure, au niveau des

pyldnes soutenant les réacteurs. [7]

1.2.4. L’origine de tremblement transsonique

On peut le constater, la plupart de ces tremblements ont pour origine l'une des trois
instabilités évoquées précédemment, c'est a dire :
1- Les bulbes de décollement.
2- L’interaction onde de choc-couche limite.
3- Les tourbillons.
Ces variétés de tremblement ont été obtenues au cours de nombreux essais en soufflerie
mais également en vol.
En vol, le comportement de l'avion est précisé au moyen de la mesure de I'accélération

en certains points.

10
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Les regles de certification définissent alors un niveau maximum d'amplitude au-dela de
laguelle la vibration devient inacceptable. Généralement, la mesure de l'accélération au
niveau du siege pilote constitue le critere limitant. Une amplitude maximale de 0,2 g est
définie par exemple pour les avions de type Airbus. Dans son fondement, cette

appréciation en vol vaut pour toutes les variétés de tremblement.

Les différents types de résine thermoplastique

L’écoulement autour d’un profil en régime transsonique est complexe (figure 1.5) de
par la présence de couches limites, de décollements, d’une onde de choc et d’un sillage.
Nous allons donc présenter dans la suite chacune de ces caractéristiques de

I’écoulement.

SHOCK wave

LOCAL SUPERSONIC
REGION

CrRCULATION \ -~
/ 7

FREE STREAM g SRAL
——cownoiFrons o e

.

\ / TRAINING EDGE AND
EFFECTIVE WAKE INTERACTION
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Figure 0-6 Schéma de 1’écoulement autour d’un profil transsonique - extrait de Stanewsky

8]
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La couche limite et son décollement

1.4.1. La couche limite

Lorsqu’un fluide se déplace autour d’un obstacle, les champs de vitesse et de pression
sont perturbés par ce dernier. La couche limite est la zone de fluide contigué a la paroi a
travers laquelle la vitesse passe de la valeur de la vitesse de 1’écoulement externe u, a la
valeur zéro a la paroi (figure 1.6). Le concept de couche limite fut introduit pour la
premiére fois par Prandtl en 1904 [9] . On admet que la composante normale v est partout
petite devant la composante longitudinale u et que les dérivées par rapport a x sont petites
devant celles par rapport a y.

Ces hypothéses de couche limite permettent la simplification des équations de Navier-
Stokes.

11
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-

u(y)
]|

0 > 7
Figure 0-7 Schéma d’une couche limite
Les propriétés de la couche limite dépendent de son état laminaire ou turbulent, lequel
est lui-méme lié au nombre de Reynolds. Ce nombre adimensionnel représente le rapport

entre les forces d’inertie et les forces visqueuses. Il est défini par la relation :
_ UL
RepL = ~ (1.5)

Ou uy, représente la vitesse du fluide, v sa viscosité cinématique et L la dimension
caractéristique de 1’écoulement considéré (par exemple, le diamétre pour une conduite de
section circulaire ou encore I’abscisse depuis le bord d’attaque x pour une plaque plane).

1.4.2 La transition laminaire-turbulent

Pour comprendre le mécanisme de transition nous présentons le cas simplifié sur une
plaque plane a incidence nulle. Le scénario de transition a la turbulence d’une couche
limite se développant sur une plague plane a incidence nulle est illustré dans la figure (1.7).

Au nombre de Reynolds critique R.c, succéde a la région stable (1), une région
d’instabilité primaire (2) ou les ondes de Tollmien-Schlichting (TS) bidimensionnelles sont
amplifiées [10] . Lorsqu’elles atteignent des amplitudes de I’ordre de 1% de u,, [08] , ces
ondes se développent et déforment les profils de 1’écoulement de base pour produire des
instabilités secondaires tridimensionnelles (3). Aprés une phase non linéaire (4), cette
instabilité secondaire tridimensionnelle mene a I’apparition aléatoire de “spots” turbulents

(5) précurseurs de la transition a la turbulence développée (6).

12
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laminaire |l transition turbulent
Re_. Rey,

Figure 0-8 Transition vers la turbulence dans une couche limite sur plague plane, extrait de
Schlichting [10]

Ainsi, la couche limite laminaire persiste tant que Re, reste inférieur a une valeur
critiqueRe, qui dépend de la rugosité de la surface de la plaque et de la turbulence de

I’écoulement libre. Dans notre cas la transition est imposée artificiellement a % = 7% de

corde du bord d’attaque.

1.4.3. Le décollement

Pour un écoulement bidimensionnel, le point de décollement est défini comme le
point de la paroi ou le frottement s’annule. Il sépare la zone de frottement positif en amont
de la zone de frottement négatif en aval.

On peut distinguer deux types de décollements suivant qu’il est provoqué par :
» un gradient de pression positif (figure 1.8),

» une singularité géométrique, on parle alors de décollement inertiel

1
—_— r—pf.‘.'l:l—h —}=u-_ IiI—J“?H]

dT dr dr”

) (m,] _
=0 | — | <0-—

ik
chy

iy

(5570 ——

Figure 0-9 Schéma du décollement d’une couche limite sous un gradient de pression
adverse
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Dans le cas d’un profil en régime transsonique la cause du décollement est le gradient
de pression induit par la présence du choc d’extrados. Nous allons donc a présent décrire
I’interaction onde de choc/couche limite et présenter un critére d’apparition du décollement

de la couche limite.

L’onde de choc

Une onde de choc est une région de I’écoulement ou de fortes variations des grandeurs
physiques apparaissent sur de tres faibles longueurs caractéristiques.

L’ordre de grandeur de 1’épaisseur d’un choc est celui du libre parcours moyen des
atomes ou molécules du fluide, sont environ 10-7m aux conditions normales. Comme ces
zones sont tres minces. Nous pouvons les idéaliser comme des surfaces de discontinuité
dans ’espace. Par suite, les grandeurs physiques sont elles-mémes discontinues a travers
cette surface, ce qui n’est évidemment pas le cas dans la réalité. Plusieurs types de choc

peuvent apparaitre mais nous pouvons d’ores et déja distinguer deux catégories.[a]

(a) (b)
Figure 0-10 classification des ondes de choc : (a) choc droit au col d’une tuyére.

choc oblique dans une rampe de compression

1. La premicere est celle des ondes droite pour lesquels la vitesse a I’amont du choc est
normale a sa surface.
2. La seconde catégorie est celle des chocs oblique pour lesquels la vitesse a 1’amont
n’est pas orthogonale a la surface du choc.
La figure montre une idéalisation du choc attache a un changement brusque de direction

d’une paroi plane. Dispositif appelé rampe de compression.

14
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Figure 0-11 onde de choc dans une rampe de compression

Interaction onde de choc/couche limite

La complexit¢ de D’interaction onde de choc/couche limite et la récurrence des
applications aéronautiques font que ce sujet est trés étudié par la communauté scientifique,
avec notamment les travaux récents de Dussauge et Piponniau [11] ou Humble et al. [12].

En fonction de D’intensit¢é du gradient de pression adverse, il existe en régime
transsonique deux types de configurations d’interaction onde de choc/couche limite, ['une

avec décollement de la couche limite, 1’autre sans décollement.

1.6.1 Sans décollement

La forme convexe de I’extrados du profil provoque 1’accélération de 1’écoulement amont.
Ainsi, I’écoulement initialement subsonique devient supersonique sur 1’extrados. Lorsque
la courbure du profil ne permet plus d’entretenir 1’accélération de 1’écoulement, il se
produit alors une recompression brutale de 1’écoulement sur quelques libres-parcours
moyens. Cette discontinuité est appelée onde de choc. Dans notre cas ce choc est un choc
droit et donc la vitesse de I’écoulement en aval de 1’onde de choc est subsonique.
L’interaction onde de choc/couche limite nait de la rencontre de I’onde de choc d’extrados
avec la couche limite. La figure 1.9 donne une représentation schématique de I’interaction
en régime transsonique sans décollement de la couche limite, d’aprés Délery [13] . Cette
interaction est complexe de par la présence de zones subsoniques et supersoniques
adjacentes. Etant donné que la vitesse de I’écoulement diminue a mesure que 1’on se
rapproche de la paroi, I’intensité de 1’onde de choc s’affaiblit jusqu’a la position ou le
nombre de Mach local est sonique. Par conséquent, le saut de pression a travers le choc,

initialement brutal en dehors de la couche limite, devient de plus en plus progressif au fur
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et a mesure que I’on se rapproche de la paroi. La présence du gradient de pression adverse
produit alors I’épaississement de la couche limite (cf. figure 1.9) et peut si son intensité est
suffisante provoquer le décollement de la couche limite. Cet épaississement de la couche
limite conduit a la formation d’ondes de compression qui convergent a une certaine
distance de la paroi pour former le choc droit. Cette description traduit 1’influence
réciproque de 1’onde de choc et de la couche limite, d’ou I’expression d’interaction onde de

choc/couche limite.

(a) (b) M=)

boundary layer edge

I

sonic line
U
M<l

elliptic leakage beneath shock

Figure 0-12 Interaction onde de choc/couche limite turbulente sans décollement - a)

Visualisation par interférométrie - b) Représentation schématique - extrait de Délery [13]

1.6.2 Avec décollement

Dans le cas de I’interaction onde de choc/couche limite avec décollement de la couche
limite, il se forme un systeme de chocs en lambda (figure 1.12). Le décollement de la
couche limite provoque la formation d’un choc faible (C0) au sens de la solution faible des
équations de choc oblique. La zone supersonique en aval de (CO0) est terminée par un choc
oblique fort (C1). Les chocs (C0) et (C1) convergent en un point triple I d’ou part le choc
(C2).

My = 1.37
Hi, - 128
Ry, « 71 iy

100 L o 2=X
Dividing Strwamline gy

(a) (b)
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Figure 0-13 Interaction onde de choc/couche limite turbulente avec décollement - a)

Visualisation par interferométrie - b) Représentation schématique - extrait de Délery [13]

Controle du tremblement

Le controle d’écoulement désigne 1’ensemble des opérations qui consistent a modifier
les propriétés de 1’écoulement pour ’amener a un état souhaité. On distingue plusieurs
types de controle (Gad-El-Hak [14] ) : passif, actif ou rétroactif.

D’une maniére générale, le contréle passif est défini comme un dispositif ne nécessitant
pas d’apport d’énergie a 1’écoulement et le controle actif regroupant les autres dispositifs.
Les dispositifs actifs réalisés en boucle fermée sont qualifiés de contrble rétroactif.
L’énergie du contrdle actif peut provenir de diverses sources : pneumatique (soufflage,

aspiration), mécanique (paroi mobile) ou électrique (plasma, décharge électrique).

1.7.1. Objectifs et stratégies de contréle du tremblement

Comme le montre la figure (1.14), le domaine de vol des avions est limité par ’entrée
en tremblement, obtenue par augmentation du coefficient de portance ou du nombre de
Mach. Ainsi, pour un point de croisiere, le constructeur impose a 1’aéronef de respecter une
marge en Mach et en portance pour ne pas entrer dans le domaine de tremblement. Le
controle mis en place a pour but de repousser cette fronticre d’entrée en tremblement pour
étendre le domaine de vol des aéronefs. De cette maniére, lors de la mise en action du
contrdle, les avions de ligne peuvent effectuer des manceuvres d’urgence, comme par
exemple, une descente rapide lors de la dépressurisation de la cabine. D’autre part, les
avions de combat peuvent accroitre leurs performances aérodynamiques pendant certaines

manceuvres délicates, ce qui constitue un atout majeur pour ce type d’avion

Controlled Buffet Limit

CL

Y

[ -
AM

Cruising

Buffcting Limit

0o Mach

Figure 0-14 Limite du domaine de vol
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Le tremblement transsonique est un phénomene difficilement coercible. Cependant, il
existe actuellement de nombreuses stratégies pour le contrdler dont nous allons faire
I’inventaire. Les divers procédés élaborés visent a réduire le niveau du tremblement ou &
retarder son apparition. Les actionneurs peuvent se classer en deux catégories. Ceux
agissant sur I’écoulement et donc sur la cause de I’instabilité et ceux agissant sur la

structure et donc sur ses effets.

1.7.2. Mécanismes de controle de I’interaction couche limite / onde de choc :

Afin d'obtenir les meilleurs rendements de performance, il est nécessaire de soit
modifier le comportement de la couche limite par les méthodes de contréle de phénomeénes
d’interactions fluide - structure, soit modifier la géométrie de la surface portante pour
changer les conditions de 1’écoulement libre en accord avec la technologie du profil
adaptatif.

1.7.2.1. Les actionneurs agissant sur I’écoulement

Plusieurs approches ont été utilisées ces dernieres années pour essayer de réduire
I’intensité de I’onde de choc, ainsi que pour contrdler les oscillations de cette derniére.
Qin et al. [15] ont démontré numériquement l'efficacité d'un mécanisme de contrdle actif
tel que I'aspiration, le soufflage. lls ont aussi abordé les avantages et les inconvénients de
ces techniques de contréle actif .quant a Hasan et al. [16] ils ont montré dans leur étude
récente que l'utilisation de I'air humide est utile pour réduire [I’intensité de 1’onde de
choc, ainsi que pour contréler les oscillations de cette derniére.
Qin et al. [15] ont démontré numériquement l'efficacité d'un mécanisme de contrdle actif
tel que I'aspiration, le soufflage. lls ont aussi abordé les avantages et les inconvénients de
ces techniques de contréle actif .quant a Hasan et al. [16] ils ont montré dans leur étude
récente que I'utilisation de I'air humide est utile pour réduire 1'intensité de 1’onde de choc
induite par des oscillations dans les régimes d'écoulement transsonique. De son coté,
Stanewksy [17] a longuement étudi¢ diverses moyens classiques de contrdle d’écoulement
sur des ailes a large envergure tel que les ailes delta. Li et al. [18] ont proposé des micro —
soufflage comme une autre technique de contrdle de 1’écoulement. Cependant, ces

méthodes de contréle actif ne sont pas toujours économiquement viables.
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1.7.2.2. Les actionneurs agissant sur la structure :

Des techniques de controle passif de 1’onde de choc tel que les modifications
géométriques locales des surfaces portantes ont été utilisées en raison de leurs avantages
économiques. Dans ce contexte, Ashil et al. [19] ont incorporé un systeme de contrdle a
bosse de I’onde de choc (figure 1.20 et 1.21), communément désigné par dans les profils
du type NLF. Il a été montré dans cet article que les profils avec bosse fournissent une
force de portance plus élevée, une trainée plus faible, et 1’apparition retardée du
phénoméne de battements ; et qui se traduit par une meilleure performance
Aérodynamique. La capacité du mécanisme a bosse a contrdler ’instabilité des oscillations
induite de ’onde choc a été aussi rapportée par Hasan et Alam [20]. Dans les travaux de
Mazaheri et al. [21] le systeme de contrdle passif par controle avec bosse de I’interaction
onde de choc /couche limite a été optimisé numériquement sur une aile transsonique et il a
été démontré que le profil aérodynamique avec systeme de contr6le de 1’onde de choc avec
bosse réduit la trainée d'onde tout en améliorant les profils de vitesse de couche limite en

aval d’onde de choc.

--------

M < 1 o M > 1 M <1
" _+ H
A - onde de choc
s quazi normale
J — — —_——

Figure 0-15 profil RAE2822 avec contr6le passif du type mécanisme a bosse (bump)

Mach ~1.4 Mach < 1
—_— —_—

_ 3eme point

pied amont pied aval

couche limite

Figure 0-16 Zoom de la structure de 1’onde de choc sur la paroi avec bosse
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Les critéres, tirés de 1’é¢tude de I’interaction choc/couche limite, permettent d’identifier
a partir de quel "moment" I’instabilité de choc peut se produire sur un profil, sans apporter
d’explication sur le mouvement du choc en lui-méme, a large amplitude et faible

fréquence.

Etat de ’art (Etude de tremblement transsonique)

Durant les années 70, le phénomeéne de tremblement a été étudié par une approche
aéroélastique. Le présent état d’art commence aprés cette période. Le tremblement en
régime transsonique met en jeu des phénomenes physiques complexes dont la description

proposée dans cette section ne fournit qu’un bref apergu. [22].

1.8.1. Les études théoriques

1- PEARCEY et AL [23]: classent les instationnarités d’un écoulement transsonique sur

profil en deux grandes catégories, comme le montre la figure (3.1) :

ORIGINAL MODEL, A VARIANTE OF ALTERNATIVE MODEL, &
(Onty rearward grensth of bubbie ) (Applicabie when rear szparation ia Incipientor present)
] H
E]
Rear u;-mlun Rzar separation Rear separation
Mm. [ ] provoked by alteedy proessm
b shock itseif
{a) Interoct lan (b imeraztion @) Interaction (b} Interoct
with brublsle with shock wilh bubble uith nn:n .

S ——— [— e —————
e S e
4 e

PEEE

l Shock » First divergence i traiing=rdgey prassare
e Bubble ot f501 of shack fHrwt Htect on circuletion )
TT5=5 Feor aeperation in dowradreom preswure gradient
Separation from thock to tralling .

[ L]

NUAREY

3 Repid divergance in trofling=wigy pressure
{major ettwcts on surculmon)

Figure 0-17 Différentes topologies d’écoulement transsonique soumis au phénomene de
tremblement selon Pearcey[23]

D’une part, la premicre catégorie d’écoulement de type A, est réalisable que lorsque le
décollement du pied du choc croit d’une maniere progressive jusqu’a fusionner avec le
sillage du profil. D’autre part, la catégorie des écoulements de type B, représente les
écoulements dont le décollement de bord de fuite coexiste avec le décollement du pied du

choc. Dans cette derniere catégorie, les mémes auteurs distinguent des sous-catégories de
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topologies d’écoulement, selon que le décollement de bord de fuite soit provoqué par le
bulbe de décollement de pied de choc (B1), par le choc lui-méme (B2), ou bien si ce
décollement de bord de fuite est présent avant la formation du choc (B3). En revanche, tous
ces classements topologiques d’un écoulement soumis au phénoméne de tremblement,
suppose que les oscillations auto-entretenues du systéme onde de choc et couche limite
apparaissent seulement si la zone d’écoulement décollé est présente du pied de choc au
bord de fuite.
2- Tijdeman[24] introduit une nouvelle classification de I’écoulement transsonique
soumis au tremblement. Cette classification dépend de I’instationnarité de I’écoulement et
non de sa topologie comme indiqué dans les travaux de PEARCEY et AL. [23] En effet,
I’étude des oscillations de choc sur le profil NACA64A006, a permis a Tijdeman [24]de
classer ces oscillations en trois catégories comme 1’indique la figure (3.2)
+ Les oscillations de type A: I’onde de choc reste présente tout au long du cycle
d’oscillations, avec des variations d’intensité et de localisation
% Les oscillations type B: I’onde de choc disparait d’une maniére discontinue,
surtout quand il remonte vers le bord d’attaque ;

¢ Les oscillations de type C : I’onde de choc se propage en amont du bord d’attaque.
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Figure 0-18 Les trois catégories de configurations d’écoulements transsoniques
instationnaires selon Tijdeman|[24]

Selon Mc Devitt et al, [25] le phénoméne de battement de choc s’explique par une
déformation fictive du profil d’aile sous ’effet de I’épuisement alternatif des couches
limites. Plus précisément, lorsque le nombre de Mach sur la surface supérieure en amont

du choc dépasse la valeur critique provoquant une séparation au pied du choc alors que le

(
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décollement sur la surface inférieure est proche du bord de fuite, 1’épaisseur effective du
profil n’est plus symétrique et I’obstacle équivalent présente une courbure négative, ce qui
a tendance a ralentir 1I’écoulement sur la face supérieure et donc a supprimer le décollement
induit par le choc. Simultanément, 1’accélération de 1’écoulement sur la surface inférieure
conduit a la valeur limite du nombre Mach pour ’apparition d’un décollement au pied du
choc sur cette surface. L’oscillation est ainsi entretenue.

Ce phénomeéne est illustré sur la figure (1.25) ou il apparait que le ralentissement de
I’écoulement suite a une extension de la zone décollée en aval du choc s’accompagne d’un
déplacement de ce dernier vers 1’amont.

L’apparition d’instationnarités sur un profil d’aile est généralement mise en évidence par

une augmentation de I’incidence ou du nombre de Mach (figure (1.24)).
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,r' SHOCK
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>
\ ,~\ SHOCK
TOTAL SEPARATION
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O W BOUNDARY FOR X
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O s C, = const, \ Lmax
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\ \ l
\ \

10
FREESTREAM MACH NUMBER, M

Figure 0-19 Illustration de 1’évolution du coefficient de portance maximal en fonction du

nombre de Mach et de I’incidence. Extrait de Lee[26]

3- Dussauge et al. [27] Rappellent dans leurs travaux que les mouvements du choc sont
généralement présents a des fréquences bien inférieures aux fréquences des structures
turbulentes présentes dans les couches limites en amont du choc ou en aval aprés le
recollement. Il est donc légitime de se demander d’ou viennent ces basses fréquences.

Le mouvement du choc autour de la position xs (figure (1.25)) génére des ondes de
pression qui se propagent vers le bord de fuite, dans la couche de limite décollée, a une
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vitesse ap. En impactant le bord de fuite, ces perturbations génerent des ondes qui se
propagent vers le choc a une vitesse au, dans la partie non-visqueuse de 1’écoulement.
Ainsi, de maniere globale, il existe deux phases principales : une phase "fluide-parfait"”
avec une propagation de I’information entre le bord de fuite et le choc, et une phase
"visqueuse™ pour une propagation dite de retour entre le choc et le bord de fuite, ce qui
permet de créer une boucle fermée. Néanmoins, la premiére phase est considérée comme
primordiale car elle permet d’alimenter le choc en énergie, via un couplage avec les ondes

acoustiques.

UPSTREAM WAVES
AT SPEED a,,

PRESSURE wavEs AT
SPEED a, UNSTEADY

\WAKE

Figure 0-20 Mécanisme d’oscillations auto-entretenues du choc, d’aprés Lee [26]

D’aprés Lee[26], le phénoméne serait essentiellement dirigé par 1’interaction entre le
choc et la couche limite. L auteur a également proposé¢ un mécanisme physique pour le
tremblement lequel est communément accepté dans la littérature. D’aprés son modele, des
ondes de pression sont dii au mouvement du choc et se propagent vers 1’aval. Dés qu’elles
impactent le bord de fuite, des nouvelles ondes sont générées et dirigées vers 1’amont,
lesquelles interagissent avec le choc, en lui apportant 1’énergie pour maintenir 1’oscillation
( figure (1.25)). Lee[26] reunit en particulier diverse stratégie de contr6le actif ou passif

qui peut €tre mises en ceuvre pour limiter le phénomene de tremblement.

1.8.2 Les études expérimentales

Les études expérimentales ont pour objectif de constituer une base de données
permettant de valider les méthodes de simulation numériques stationnaires et

instationnaires.

23

——
| —



Généralité et I'état de I'art

Plusieurs expériences ont été menées sur des profils différents (lentille convexe, profil
supercritique....).

Pour cette étude, le choix de la géométrie s’est orienté vers les profils bidimensionnels
conventionnels (NACAO0012) et supercritiques (OAT15A) .

Le profil NACAQ0012 est un profil classique tres connu par les aérodynamiciens pour
mettre en évidence le phénomene de tremblement. Les travaux expérimentaux de référence
pour cette configuration sont ceux de McDevitt. [25] Dans le cas de ce profil, un
décollement apparait tout d’abord sous la forme d’un bulbe a la base du choc qui grossit
progressivement avec une augmentation du nombre de Mach ou de I’angle d’incidence ; le
tremblement se met finalement en place lorsque le décollement s’étend du choc jusqu’au
bord de fuite. Pour Re = 9,9 10%t M = 0,77, I’expérience prédit une entrée en
tremblement dés une incidence o= 2,5.

L’autre profil supercritique OATI15A est représentatif d’une section d’avion moderne de
type Airbus, sur lequel ONERA possede une forte expérience en conditions d’écoulement
transsonique.

Lors des différentes campagnes d’essais, réalisées dans la soufflerie S3 transsonique de
Meudon (figure (1.26)), le nombre de Mach M1, en entrée de veine d’essai, varie de 0,70 a
0,75 pour des conditions de pression et de température génératrices égales a 1 Pa et 300K.
L’angle d’incidence de la maquette varie entre 1,36 a 3,91, la limite supérieure étant
donnée par des contraintes mécaniques de déformation de parois haute et basse.

Plusieurs méthodes de mesures ont été déployées dans ces campagnes d’essais, comme les
visualisations pariétales, visualisations par strioscopie, les mesures pariétales de pression et
les mesures par vélocimétrie laser a franges.

La description du phénoméne de tremblement, tel qu’il est caractérisé dans cette étude
expérimentale, a travers des aspects qualitatifs et quantitatifs, est utile a la fois a la
compréhension et a la prévision de ce type d’écoulement.

Le domaine de tremblement a été exploré en faisant varier I’incidence o entre 2:5 et 3:91,
pour un nombre de Mach M1 = 0,73. Apreés exploration, ’entrée en tremblement est
estimée a une incidence a = 3,25, avec un régime pleinement établi pour a= 3,5.Cette
derniére incidence constitue alors la configuration principale, a la fois pour les mesures

laser et pour les études numérigues.
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Figure 0-21 Visualisation du profil supercritique OAT15A dans la soufflerie S3 de
Meudon[28]

D’autre part, ’analyse détaillée des signaux de pression, a permis d’examiner

I’évolution des fréquences du signal au cours du temps. Dans cette étude la fréquence de
70Hz a été observée correspondant a a = 3,5 et M1 = 0,70 .
Les visualisations par strioscopie 2 (figure(1.27)) apportent une description qualitative de
I’oscillation de choc en mettant en évidence les principaux phénomenes mis en jeu: onde
de pression causée par la transition, onde de choc (milieu), décollement et couche cisaillée
(derriére le choc). La période T est décomposeée en huit instants.

T , 4T . , ,. . ST . 8T
Entre EEt ’y le choc se déplace vers 1’aval alors qu’il remonte 1’écoulement de? et 5

Sachant qu’ég, le choc est a sa position la plus amont, tandis qu’a %T, le choc est a
saposition la plus avale.

Ces visualisations mettent en évidence 1’onde de choc, I’interaction onde de choc couche
limite ainsi que le décollement de la couche limite. La succession des images illustre le

mouvement d’ensemble des phénomenes.

aT/8

Figure 0-22 Visualisation du champ aérodynamique par strioscopie pour le profil
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OATI15A ala soufflerie S3 de Meudon. M = 0,73, o= 3,5
Les mesures par velocimétrie laser a franges réalisees par Jacquin et al [28] obtenues

pour le couple o= 3,5 et M1 = 0,70 , permettent de confirmer les observations précédentes,
surtout sur la nature de la couche de limite a 1’aval du choc. La figure(1.28) montre les
cartographies générales de la moyenne de phase de la vitesse longitudinale et I’influence
du battement de choc et du décollement sur le sillage.

Concernant la figure(1.28) ; a I’instant T/20le choc est dans sa position la plus amont.
Quand le choc descend I’écoulement, les décollements diminue jusqu’a disparaitre (2 mi-
parcours de la demi-période). Pour I’instant10T/20, le choc est dans sa position la plus
avale et aucune recirculation n’est per¢u entre le choc et le bord de fuite. Ensuite, le
mouvement du choc vers le bord d’attaque conduit a nouveau au développement de la zone

décollée.
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Figure 0-23 Différentes topologies d’écoulement transsonique soumis au phénomene de
tremblement selon Pearcey[23]
Les nombreuses campagnes d’essais, définies par ’ONERA dans différentes souffleries,
ont eu pour objectifs non seulement de comprendre les mécanismes d’action en jeu, mais
également de générer des bases de données exploitables par les numériciens.
De fait, plusieurs simulations numériques des écoulements turbulents instationnaires en
entrée de régime de tremblement ou en tremblement établi ont été réalisees a
I’ONERA, faisant appel aux résolutions des équations de Navier-Stokes de type "LES",
"RANS", ou "URANS", aux méthodes hybrides "URANS/LES"... Une synthése des études

numériques montre que ces différentes méthodes permettent d’obtenir une bonne prévision
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du phénomene de tremblement avec plus ou moins de précision, compte tenu des
limitations que chacune d’entre elles comportent.

Maintenant, avec le développement des méthodes numériques, on dispose de nouveaux
outils de prévision, qui semblent offrir plus de souplesse que les campagnes
expérimentales. Un ensemble d’études fondées sur des simulations numériques pour des
¢coulements compressibles autour d’ailes a grands nombre de Reynolds, en particulier en
régime transsonique, est présenté dans 1’ouvrage de synthése de Dervieux et al. [29].

On propose dans la section suivante, de voir I’apport des simulations numériques sur

I’étude du phénoméne de tremblement.

1.8.3. Les études numériques :

On aborde maintenant une partie des travaux disponible dans la littérature qui est
specifiquement consacrée a la simulation numérique du phénomeéne de tremblement
transsonique. La simulation du phénomeéne de tremblement, nécessite la résolution des
équations de Navier-Stokes. La non linéarité de ces équations annonce la multiplicité des
échelles qui seront rencontrées dans 1’écoulement, de nature imprédictible, dissipative et
diffusive. Les études numériques permettent d’obtenir une prévision de phénoméne de
tremblement avec plus ou moins de précision, les schémas numériques a I’ordre deux sont
plus recommandés. La fréquence est relativement bien reproduite, car les études théoriques
et expérimentales, ont bien montré que la fréquence est bien liée a la géométrie du profil
étudié.

D’autre part, il existe une forte dispersion sur la prévision des conditions d’entrée en
tremblement : certaines approches numériques nécessitent un décalage en incidence ou en
nombre de Mach pour déclencher le phénomene.

La simulation numérique du phénomeéne de tremblement transsonique a été réalisé par
plusieurs auteurs. On propose de citer quelques auteurs :

— Reberga [4].qui a étudié pendant sa these le tremblement sur le profil OAT15A CA a
I’aide du code de couplage V IS15 (développé par Girodroux- Lavigne et Le
Balleur[30].).

— Les travaux de Mc Devitt, [25]. ou encore de Renaud[31]. qui s’appuient sur le
classiqgue modeéle algébrique de Baldwin-Lomax, pour effectuer des simulations de
tremblement transsonique sur le profil NACAQ0012. Ils ont montré que ce modéle semble
étre suffisant pour accéder a des informations qualitatives sur les oscillations de choc auto-

entretenues qui apparaissent pour ce profil.
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— Les travaux de Renaud, [31]. Brunet[32]., qui utilise le modéle de turbulence Spalart-
Allmaras. Concrétement, une simulation avec ce modeéle, se fait prédire une entrée en
tremblement tardive, ceci se traduit par le besoin d’augmenter 1’incidence par rapport a
I’expérience afin d’obtenir des oscillations de choc auto-entretenues.

Pour le cas du tremblement transsonique, on peut relever deux mécanismes possibles. Le
premier serait un mécanisme en boucle fermée, traité par Lee [26].

Plusieurs auteurs ont travaillé sur les différents aspects de ce mécanisme, entre autre, les
travaux numériques de Deck [33], qui utilise dans ce cas 1’approche DES (Detached Eddy
Simulation), consacrés a I’écoulement sur le profil OAT15A en régime de tremblement
étudié expérimentalement par Jacquin et al[34]. ; semblent confirmer 1’existence d’un
bouclage aéro-acoustique, en particulier en montrant que les ondes de perturbations allant
vers I’amont ont pour origine I’'impact de grosses structures tourbillonnaires issues du
décollement sur la partie extrados proche du bord de fuite du profil. Le deuxiéme type de
mécanisme avancé quant a 1’origine du tremblement, est celui d’une instabilité globale de
I’écoulement décollé et du sillage associé. On peut citer notamment les travaux de
Crouch[35], qui se situent plus généralement dans la continuité des travaux sur les
instabilités globales, dont une revue est donnée par

Theofilis. [36], Le principe de la méthode utilisée par Crouch [35], est de calculer la
stabilit¢ de 1’écoulement représenté par un champ de base issu d’une simulation RANS.
Ce calcul de stabilité consiste en 1’écriture des équations de Navier-Stokes en petites
perturbations avec des conditions aux limites homogénes a la frontiere du domaine. Il
cherche alors les solutions les plus instables de ce systéme d’équations aux perturbations,
c’est-a-dire celles qui vont éloigner le plus la solution de la solution non perturbée. Ce type
d’approche permet de savoir quand la solution devient instable en fonction de différents
parametres comme les nombres de Mach, de Reynolds et I’angle d’incidence.

Les résultats que Crouch[35], obtient sur la lentille biconvexe d’épaisseur 18% montrent
qu’il existe un angle d’incidence critique, les autres paramétres était fixés, pour lequel une
bifurcation apparait, la solution finale passe d’un état stationnaire a un état oscillatoire
saturé. On retient que cette analyse de stabilité sur ce cas permet de retrouver la fréquence

expérimentale principale de tremblement avec une erreur de I’ordre du pour cent.
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Figure 0-24 La grandeur de la vitesse u et phase du mode propre instable. Résultats
obtenus pour le profil NACAO0012 avec les conditions aérodynamiques : M = 0,76, Re
=107 eta= 3.2
Stabilité de 1’écoulement représenté par un champ de base issu d’une simulation RANS. Ce
calcul de stabilité consiste en 1’écriture des équations de Navier-Stokes en petites
perturbations avec des conditions aux limites homogenes a la frontiere du domaine. Il
cherche alors les solutions les plus instables de ce systéme d’équations aux perturbations,
c¢’est-a-dire celles qui vont éloigner le plus la solution de la solution non perturbée. Ce type
d’approche permet de savoir quand la solution devient instable en fonction de différents
parameétres comme les nombres de Mach, de Reynolds et I’angle d’incidence.
Les résultats que Crouch[35], obtient sur la lentille biconvexe d’épaisseur 18% montrent
qu’il existe un angle d’incidence critique, les autres parameétres était fixés, pour lequel une
bifurcation apparait, la solution finale passe d’un état stationnaire a un état oscillatoire
saturé. On retient que cette analyse de stabilité sur ce cas permet de retrouver la fréquence
expérimentale principale de tremblement avec une erreur de 1’ordre du pourcent.
D’autre part, Crouch[35], a montré dans son article qu’on peut étudier les instabilités d’un
¢coulement avec la théorie de la stabilité globale. Il présente la méthode d’obtention du
champ de base dans le cas d’un nombre de Reynolds bas et dans le cas d’un haut nombre
de Reynolds.
Dans le cas d’un tremblement transsonique, le nombre de Reynolds est de I’ordre de
Re= 107, Crouch[35], présente le mode instable et I’amplitude de la vitesse pour le profil
NACAO0012 (figure(3.8)).Le spectre des modes propres en fonction de trois valeurs
différentes d’incidence etre présenté dans la figure (3.9) . En effet, les modes restent
stables pour des incidences faibles et a partir de I’incidence a~3,03, on a I’apparition du

premier mode instable.
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Figure 0-25 Les modes propres pour M = 0,76, Re = 107 et o= 3,0, 3,1 et 3,2
Ainsi, la porte a été ouverte aux chercheurs pour étudier la stabilité des écoulements
compressible & haut Reynolds.
Au commencement de cette thése, I’hypothése qui prévaut, est celle proposée par Crouch
[35], et qui consiste a attribuer 1’origine du tremblement, a la présence d’un mode global
instable.
Dans cette thése, on s’est lancé dans 1’exploration de cette voie.
Pour cela, on présentera dans la section suivante, la théorie de 1’analyse de stabilité.
Un apercu de son historique et une description générale visant a décrire simplement

’usage, seront présentés.

1.8.4. Approche globale de la stabilité :

Huerre et al [37], ont classé en deux grandes catégories les instationnarités dans les
¢coulements. La premiere catégorie considére que 1’écoulement se conduit comme un
oscillateur et capable d’imposer sa propre dynamique instationnaire ; tandis que la
deuxiéme catégorie estime que 1’écoulement peut se comporter comme un amplificateur de
bruit et devient I’image d’un bruit déja existant dans 1’écoulement. En effet, les différentes
propriétés de stabilité de 1’opérateur de Navier-Stokes linéarisé induisent cette distinction.
L’approche globale de la théorie de stabilité linéaire consiste a étudier la stabilité linéaire
d’un champ de base qui dépend donc de deux directions de 1’écoulement.

Cette approche a débuté au cours des années 90 avec les travaux de Jackson[38],; Zebib;
[39], mais n’a connu un réel essor que ces dix derni¢res années (Barkley [40], and
Henderson ;Barkley et al[41]; Theofilis[36] ). Cet essor s’explique probablement par

I’augmentation des ressources informatiques et I’amélioration des algorithmes, deux motifs
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indispensables a la résolution des problemes aux valeurs propres de tres grande taille qui
apparaissent dans cette approche globale.

Le but de cette analyse est d’obtenir la relation de dispersion par une technique de
linearisation des équations aux perturbations en négligeant les termes non linéaires des
quantités perturbées. Si les perturbations sont petites alors cette procédure est justifiée.
L’avantage de la linéarisation est le principe de superposition qui n’est valable que pour les
équations linéaires. Si le taux de croissance des perturbations est décrit par un ensemble
d’équations linéaires, alors une perturbation quelconque peut étre décomposée par une
superposition de plusieurs composantes d’une séric de Fourier et I’évolution de chaque
mode peut étre étudiée de facon indépendante. La méthode d’analyse de stabilité linéaire
consiste a introduire des perturbations sinusoidales d’un état de base dont la stabilité est
recherchée.

Ces perturbations sont recherchées sous la forme de modes globaux dépendant
exponentiellement du temps. Cette décomposition permet de transformer les équations de
Navier-Stokes en un probléme aux valeurs propres généralisé. La recherche des valeurs
propres de plus grand taux d’amplification permet de déterminer la stabilité globale de
I’écoulement.

Dans le cas de cette these, ’analyse de stabilité globale permet de déterminer le mode
global le plus instable responsable du tremblement.

Jackson [38], a étudié la stabilité globale en utilisant des méthodes d’éléments finis.

Cette approche est aussi utilisée a ’ONERA ou Denis Sipp et al[42], ont réalisé leur code
de stabilité a partir du logiciel Free FEM++. Ces méthodes ont été développées pour des
écoulements incompressibles, leur résultats dans ce cas, ont été bien validés, que cela soit
pour des calculs de stabilité ou des simulations numériques directes. Cependant, leur
utilisation avec des écoulements compressibles, subsoniques ou supersoniques, et en
particulier en aéronautique, n’est pas adéquate. En effet, la difficulté découle du traitement
du choc et de la compressibilité.

A propos de I’analyse de stabilit¢ globale pour des écoulements compressibles, la
bibliographie n’est en revanche pas trés riche. Parmi les quelques références
compressibles, on peut citer, en écoulement transsonique, Crouch et al[43], , sur un profil
en incidence,

Robitaillé-Montané[44], , sur une aile en fleche, Méliga[45], en écoulement subsonique

sur de la dynamique d’arriére corps, ou Theofilis et Colonius[46], en supersonique sur
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une cavité ouverte ainsi que Robinet sur I’interaction onde de choc/couche-limite

laminaire.

Conclusion

Dans ce chapitre, un apercu de la phénoménologie des écoulements transsoniques soumis
au tremblement et les principaux enjeux des études consacrées a ces phénomenes sont été
introduits.

Les travaux théoriques ont contribué a I’explication du phénomeéne de tremblement et de le
classer selon son origine et sa nature. La richesse dans les travaux expérimentaux a formé
une banque de données qualitatives et quantitatives, qui serviront a valider les choix
retenus dans cette these. Plus spécifiquement, 1’étude bibliographique sur la simulation du
tremblement transsonique sur profil montre que la simulation de ce phénomene est loin
d’étre achevée mais au contraire il reste beaucoup d’effort de recherche a fournir. En
particulier, les écoulements a forte instationnarité et a un nombre de Reynolds élevé,
représentent des difficultés pour lesquelles il faut impérativement réaliser des choix
pertinents. Dans ce contexte, Crouch [38] a montré que le tremblement de voilure est di a
la présence d’un mode propre instable. Dans cette thése, on s’est lancé dans I’exploration
de cette voie. Pour cela, la derniére partie de ce chapitre présente la théorie d’analyse de

stabilité et ses techniques spécifiques qui permettront de procéder.

32

——
| —



Chapitre I/

La modélisation mathématique

’Nhicctif de co (‘hapj“ﬂ astde p;ésﬁntﬁ‘ les éq“aﬁnns q"j décryvent I"évalutign doun

écoulement turbulent et les différentes méthodes utilisées pour la résolution de telles

équations. On s’attardera plus particulicrement sur les équations de Navier Stokes
des écoulements compressibles instantanées puis moyennées en coordonnées cartésiennes
bidimensionnelles ou axisymétriques sous forme indicielles ainsi les modeéles
mathématique k-g , k-@ SST et finir par les équations d’élasticité pour la structure.
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Introduction

La grande majorité des écoulements rencontrés en aérodynamique sont turbulents. Leur
prédiction et leur compréhension physique sont donc primordiales pour I’analyse de
nombreux domaines de la mécanique. Les équations qui gouvernent les mouvements des
fluides, qu’ils soient turbulents ou non, ont été écrites pour la premicre fois par Claude
Navier en 1823. Elles sont souvent appelées équations de Navier-Stokes la résolution de ce
type d’équations est faite par le biais des méthodes des volumes finis, des différences finies

ou des éléments finis.

D’autre part, la détermination de la viscosité turbulente p, et ferme ainsi le systeme
d’équations Moyennes de Reynolds, un modé¢le de turbulence est requis. Le code de calcul
FLUENT dispose de plusieurs modéles de turbulence. Deux modeles & deux équations de

transport a savoir: k- et k- SST sont utilisés au cours de cette étude.

Ensuite, a 1’aide du formalisme de Lagrange, les équations du mouvement sont
¢tablies. Comme D’aile est plongée dans un écoulement, elle subit des efforts
aérodynamiques. Ces efforts sont estimés, dans ce chapitre, par des modéles linéaires
quasi-stationnaires et instationnaires. Cela permet d’analyser la stabilité du systéme en
calculant 1’évolution de ses fréquences propres et de ses taux de croissance en fonction de
la vitesse d’écoulement dans le domaine linéaire, ¢’est-a-dire jusqu’a ce que ’instabilité de
flottement apparaisse. Une fois D’instabilité¢ établie il faut recourir a des modeles

aérodynamiques non linéaires.

La modélisation de Fluide
11.2.1 Les équations :
11.2.1.1. Equation de continuité (conservation de la masse) [43] :

L’équation de continuité traduit le principe de la masse : la variation de la masse pendant
un temps (dt)d’un élément de volume fluide doit étre égal a la somme des masses de
fluide entrant diminuée de celle du fluide sortant.

Soit I’équation de continuité qui traduit le principe de conservation de la masse :

o @ 1.1
g+a—xj(PUj) =0
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11.1.1.2. Equation de quantité du mouvement :

0 0 d 11.2
3t (puy) + a—X] (pujuy) = a_x, (—P&;; + 1))

11.1.1.3.Conservation de I’énergie totale :

a(E)+a[(E+P)]— AP '3
gt P T g LP = Tox U T o, ()

Ou :
v' q; est le flux de chaleur dans la direction j.

v E est I’énergie totale par unité de masse, qui s’exprime par la relation suivante :

E=e+zukuk -4

11 faut ajouter aussi 1’équation d’état des gaz parfaits :

P = pRT Cp—Cy=71

D) |_§3

<

Oou:

v/ vy étant la constante particuliére du gaz parfait.

v 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

_ aui N au] Y aui 1.5
TU —H ax] axi Y ax]

forme suivante :

Dans laquelle :

v u et X sont reliés par I’hypothése de Stokes : 3L +2u =10

v" Le flux de chaleur par unité de surface g; en fonction de la température s’écrit

comme suit :

aT 11.6
=k —
q] axj

v' K est la conductivité thermique qui s’exprime en fonction de la viscosité

dynamique par le nombre de Prandtl B. :

( )
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uc ucC 1.7
h=r =%

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

Penthalpie h = C,T ), le flux de chaleur peut s’écrire :

oT _ uon 1.8

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 :

T 1+, 1.9
K=k [t \1+s/T

v’ 1o =1.78938 10"°kg.m~1.s7! est la viscosité du fluide a la température de

Ou:

référence T, = 288Ket S est une constante fixée pour I’aira 110 K.

11.1.2. La décomposition de Reynolds [44]:

L'application de la décomposition de Reynolds aux équations de Navier-Stockes et

I'équation d'énergie régissant I'écoulement, conduit aux équations suivantes :

DU _ 0p . owN? aw'v) alw'w)
pﬁ‘pF"_$+“V”_p[ ax dy B>
DV _ op ow'u)? aWwH?* a@w'w) 11.10
— E —— 25 — .
Ppe = Py dy +aY p [ ox + dy + 0z
Dw _ 0p . ow'u)? aw'v) aw)?
pﬁ_sz_E—HNW_p[ ax ay oz

F., E,, F, . Forces de volumes.

Ces équations sont appelées parfois équations de Reynolds ou équation de Navier
généralisées.

Il est tout a fait clair que ces équations pour les quantités moyennes temporelles sont
terriblement compliquées, impliquant des non linéarités et des produits de fluctuations de

vitesse moyennes temporelles peu connus..

11.1.3. 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 ¢’

* < Reynolds Averaged Navier-Stokes’ ou équations de Navier-Stokes moyennées.

( )
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1 to+At 11.11
b=0¢+¢ avec ¢ = llm (E)f ¢(t)dt

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 partie moyenneti; pondérée par la masse et une partie

fluctuante u;’, ou :

1 .12

t+T
:; — — =—l
; F pTl_r)rolon p(x, ) u;(x, 7)dt

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
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 :

(ui =ai+u£’

| p=p+p 1113
p=p+p’

e=2¢6 +e]

h=h+h"

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

obtenons les formules suivantes :

1) Pour I’équation de continuité :

w_ 0 11.14
FT +a—xj(.0uj) =0

2) Pour I’équation de la quantité de mouvement :
a __ o, ap 9 [ (ou; o 20 — 11.15
3¢ (P + 5, (Puiy) = ‘%*a—;@[“(ax, tox 300,00 )| * ( puiy

Ou le terme —pu;"u)” représente les contraintes de Reynolds (flux turbulents de la

quantité de mouvement). Pour achever la fermeture du systeme d’équations, ce terme doit

étre modélisé.
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Les modeéles 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 :

JE— oti; N o0ty 201l 5 _ 11.16
Ox; 0x; 30x b 3p i

—puw’ = g
Ou u.est la viscosité turbulente et k 1’énergie turbulente donnée par la formule

suivante :
1
k = E“;"”% 11.17

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

obtenues en remplagant 1’équation I1.17 dans 1’équation I1.16 :

L R/ 0%; | 0% 20 20 11.18
FrAGED +a_xj(puiuj) = _6_x]- [(ﬂ‘i'llc)( a_xl_ia—xk‘s"f —ga—xj(—Pk)
3) De méme pour I’équation d’énergie :
0 N ap ap o, , ou @ oT d 11.19
(ph)+ (ﬁ h) = p+ﬁj—p+fij—+rij—+— k—|-—pu'h"
0x; 0x; 0x; ox;  0x;\ Ox; ox;

Des termes additionnels apparaissent. Le premier terme est 1’enthalpie fluctuante,
elle peut étre écrite sous la forme suivante :
0wy oh P pe OT 11.20
— PDU; = _— _— = —_—
0x; Y “ox; P tox P Prox;

Ou :T; est la diffusivité turbulente qui s’exprime comme suit :I; = }f—:
t

Prest le nombre turbulent de Prandtl fixé a 0.9.

Le deuxiéme terme est le taux de dissipation de 1’énergie turbulente € qui dépend du
choix du modele de turbulence. [45] On obtient le taux de dissipation par la résolution de

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

, 0w’ .21

Si I’équation de € n’est pas résolue (Comme dans le modéle de Balwin-Lomax[42]),

se ’exprime comme suit :

6u{’ ot (01 au] 2 01y, 11.22
o ax] utf)x] ax] dx; 30x, Y

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

——

38

'



La modélisation mathématique

p =prT .23

11.1.4. La modélisation de la turbulence :
11.1.4.1. Les différents modeles de turbulence :

Il existe différents niveaux de modeles, se distinguant par leur degré de complexité,
c’est-a-dire par le nombre d’équations de transport supplémentaires introduite pour les
quantités turbulentes pour fermer le probléme : on parle ainsi de modele de turbulence a
zéro, une ou deux équations. Il existe également des méthodes de résolution plus
complexes et plus onéreuses en ressources informatiques (simulation direct, simulation a
grandes échelles). Les modéles de turbulence les plus utilisés a I’heure actuelle dans les
codes CFD sont les modele a deux équations, et plus particulierement le modeéle de
turbulence dit k-¢ standard qui est le loin répondu.

1. Spalart-Allmaras model

2. Modeéles k-¢

v st Modele k-¢ standard

v" Renormalization-group (RNG) k-¢,

v Réalisable k-¢,

Modéles k-,

Modéle k-o standard

Shear-stress model (SST) k-o model
v2- f model

Reynolds stress model (RSM)
Detached eddy simulation (DES) model

N o oA W

Simulation a grandes échelles (LES).

Pour notre simulation, nous avons utilisé les modeéles k-¢ standard et k- SST standard.
[46]

11.1.4.1. 1. Le modéle k-¢ standard (Lauder-Sharma) [47]:

Le modele k-g standard le plus simple des modeles complet dits a deux équations. Ce
modele suppose que le régime de turbulence est pleinement établi dans tout le domaine et
que les effets de la viscosité moléculaire sont négligeables par rapport a ceux de la
viscosité turbulente (loin des parois).

I1 est basé sur I’hypotheése de Boussinesq, a savoir qu’il existe une analogie entre 1’action

des forces visqueuses et les contraintes de Reynolds dans 1’écoulement moyen, soit :
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2 2 U,
—PU, = 2 Sij — 5 kS — §.ut6ija
g _1(oU; Y 11.24
Y 2 6x] axl-
kZ
U = pCu?
Avec :
v k= %u’u’ I’énergie cinétique turbulente
G, o, o
vV oe=10 (ﬁi> la dissipation
0)(]' 6x]

d(pk) 0pUk 0 Ue\ 0k
9t +a—xi—a—xi (‘u+0'_k)a_xj +2,utSl-jSij—p€—Ym

d(pe) OdpUie 0 Ue\ O€ € I3
= — = 2C, — 1eSiiSi; — Cepp—
ot ox;  0x; ( * as) T oler g bedySy T Caal

ax]'
Les coefficients du modele sont comme suit :
C,=0.09; C. =144 C, =192; 0, =10; o0.=13

11.1.4.1. 2. Le modéle k- SST(Menter) [48]:

Une autre évolution du modele k-w est la formulation Shear Stress Transport (SST)
proposé par Menter en 1994 [48]. Ce modeéle est & mi-chemin entre un modeéle k- et un
modele k-¢ . En effet, pour formuler son modele, Menter part d’un constat similaire a celui
de Kok. En utilisant la relation e= Cuke avec un modele k-g, on peut réécrire un modele de
type k-w qui fait apparaitre un terme supplémentaire de diffusion croisée dans 1’équation
de w. Pour intégrer cette différence, Menter choisit d’activer ce terme loin des parois et de
I’annuler en proche paroi pour retrouver les propriétés d’un modeéle k-w dans cette zone. Il
espere ainsi réduire la sensibilité de la solution a la condition du champ libre (propriété du
modeéle k-¢ et avoir en méme temps un bon comportement en écoulement décollé
(propriété du modele k-¢). On a donc les équations de turbulence suivantes :
Le modele k- SST (Shear-Stress-Transport) ou transport des contraintes de cisaillement
turbulentes, est dérivé du modéle k-o standard. Ce modéle combine la robustesse et la
précision de la formulation du modele k-o dans la région proche de la paroi avec le modéle
k-g et toutes ses qualités citées plus haut pour les écoulements libres loin de la paroi. Ce
modele inclus les améliorations suivantes :

1- Une fonction de combinaison est multipliée a la fois au modéle k-w standard et au

modele k-¢. cette fonction commutera entre les valeurs zéro ou un suivant que 1’on
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soit dans la région proche de la paroi, pour activer le modele k-o standard ou dans
la région loin de la paroi, pour activer le modele k-¢.

2- La définition de la viscosité turbulente est modifiée pour prendre en compte le
transport des contraintes de cisaillement turbulentes, dont voici une forme
simplifiée :

pk 1 11.26

ZMAX [%,f(ﬂ, k,w, y)]

3- f(Q,k, w,y) est une fonction dépendant du taux de rotation (Q), de k, de ® et de la

distance normale a la paroi (y).

Pour relier les deux modeles, des modifications sont apportées au modéle k-w, la plus part
significative étant 1’ajout a 1’équation de transport de la dissipation d’un terme cross-

diffusion D,, qu’on écrit :

1 0k dw .27

Donc ce modele prend méme équation de 1’énergie cinétique turbulente k que le modele k-

.

L’équation de transport de taux de dissipation spécifique o est :

1 0k dw 11.28
w ax,- axj

Dw 'y 0U; 2+6 ( +,ut)6w +3p(1 — F
P Dt = v, i ax, pBw ox |\W Vo) o, p(1 = F1)0u2
Les améliorations apportées a ce modéle le rendent plus fiable pour une classe

d’écoulements plus étendue, par rapport aux modele k-o standard et la famille des modele
K-€.

Tableau 0-1 L’avantage et les inconvénients des modéles de turbulence k-get k-o
SST. [49]
Modéles Avantages inconvénients
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Standard k-¢ <+ Robuste, économique et relativement précis Résultats médiocre pour
% Adapté aux écoulements a grande nombre de des écoulements
Re complexes (fort gradient

de pression, rotation et

swirl)
SST et Modele recommandé pour le probléme liés aux Nécessite une plus
Standard k-  turbomachines (& comparer au réalisable k-w) grande résolution du

la version SST consiste en une transition entre le maillage aux frontieres
modeéle k- standard et (pas de lois aux murs)
une version haut Re du k-o Lorsque on est

loin des parois.

La modélisation aéroelastique :

Les phénomenes aéroélastique sont des phénomeénes couplés mettant en jeu un gaz et
une structure en contact. Les deux milieux sont couplés par le jeu des conditions aux
limites a l'interface fluide structure. Les aérodynamiciens ont commence par se limiter a
des problemes purement fluides, en domaine déformable, ou le mouvement de l'interface
est prédit. Ensuite, ils ont fait appel a la dynamique des structures et I'on incluse dans leurs

simulations aéroélastique.

Les différentes interférences mise en jeu peuvent étre représentées par le triangle de Collar
(1946 [50]) ci-dessous.

Forces Inertielles

vibrations
mécaniques

aérodynamigue
de corps rigides

AEROELASTICITE
DYNAMIQUE

Forces
Elastiques

Forces
Aérodynamiques

aeroelasticité
statique

Figure 0-1 Triangle aéroélastique de Collar[50]

Le domaine d'étude est celui du comportement vibra-acoustique de structures en présence

de fluide. La structure étudiée est supposée élastique, linéaire, homogene, isotrope en
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petites transformations. Le fluide étudié est supposé parfait, newtonien, en petites

transformations et pour lequel on néglige les effets de la pesanteur.

11.3.1. Equations modéles pour la structure

La structure est au départ continu, et le champ des déplacements décrit donc un espace de
dimension infinie. On utilise en général une discrétisation en élements finis, qui raméne les
déplacements dans un espace de dimension finie. Ensuite, nous utilisons I'équation de
Lagrange pour obtenir I'équation d'évolution de la structure, sous l'action des forces

aerodynamiques.
11.3.2. Discrétisation (cas générale)
Nous utilisons une discrétisation en éléments finis. On suppose que les déplacements de la

structure continue peuvent étre représentés par leurs valeurs en un ensemble fini de points

de contréle. Le déplacement r prend alors la forme :

i=1

11.29

N . . .. . L. . . d .
Ou n est la dimension finie de la discreétisation, les fonctions a_:; et g; sont les fonctions de

base et les g; sont appelés les coordonnées genéralisées.
En notant d'un point les dérivations en temps et en utilisant la définition précédente, on
peut donner des expressions pour les énergies cinétique, potentielle élastique et dissipée :

®,

% L'énergie cinétique T est donnée par :

1 1

Ou p est la densité de la structure et M est la matrice (n X n) de masse généralisée.

Le terme (i; j) de cette matrice est donné par :

o= (6r>t or 11.31
u=]eG) (3

% L'énergie potentielle eélastique U est donnée par :

1___ 1 .
UZE-[FZS_ :eqKq .32

Ouo et £ désignent respectivement les tenseurs de contrainte et de déformation (Les deux
points représentent un produit tensoriel contracté) et K est la matrice (n X n) de raideur
géneralisée. On peut donner I'expression des termes de la matrice K en fonction des
tenseurs & et € x de contrainte et de déformationdans le déplacement dr/dq,. Le terme

(i; j) de la matrice K est donné par :
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Kl

— 11.33
Ki,]'zj o . j

s L'énergie dissipée D est donnée par :

1 ) 11.34
D= Effdis-r

Ou f,;s est le champ de force de dissipation. Dans la plupart des cas, on suppose que cette

force est de type visqueux, c'est-a-dire que c'est une fonction linéairede ¢ Elle est définie

par :
o (ais) 11.35
fais =;<aqk)6hc
Sous cette hypothese, I'énergie dissipée D peut s'écrire sous la forme suivante :
1
D= eq Ba 11.36

Ou la matrice de dissipation genéralisée B a pour terme (i; j) :

B":j (afdi5> or 11.37
" aqx /\9q;

» La matrice M, symétrique et positive, est aussi supposée définie.

» K est symétrique et positive.
» Enfn, on peut montrer qu'en général, la partie symétrique de B (elle seule importe
dans (2.63) visiblement) est aussi positive.
+ Enfin, si I'on considére le champ de forces surfaciques f exercées sur la surface X de la
structure, leur travail dans un champ de déplacement r est donné par :
sz =gt 11.38
z

Ou Q est le vecteur des forces généralisées défini par :
ar \* 11.39
Qr = L (@) f
Equations modeles :

v A partir des équations (11.30), (11.32), (11.34) et (I1.34), on obtient I'équation de
Lagrange pour notre systeme en appliquant le principe des travaux virtuels. Elle
s'écrit:

d(@T) 6T+6D+6U_ 11.40
dt\or) or or ar_Q

CommeT, D, U et Q ont une forme quadratique, on déduit notre équation modéle en
coordonnées généralisées :
MG+ BGg+Kq=Q 11.41
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Cette équation modéle du mouvement fait intervenir tous les n degrés de liberté que
posséde la structure. Elle permet de faire apparaitre n modes propres (n est le nhombre de
degrés de liberté). Il est parfois intéressant de ne pas considérer tous les modes propres de
la structure discréte. On se limite alors & un nombre réduit de modes propres importants (en
géneral les premiers). Dans [51], Guruswamy présente la forme des premiers modes
propres pour une aile simple rectangulaire ou pour une configuration beaucoup plus
complexe (cellule et aile).
U,, mode propre de la structure associé a une pulsation w; est un champ de déplacement U;
tel que q; = U; cos(w;t) estsolutionde MG + Kq = 0. Ce qui est équivalent a

(K — w2M)U; = 0 11.42
Chaque U;est un vecteur propre de la matrice M et K pour la valeur propre g;
Lorsque les modes propres sont indépendants ( pour cela les pulsations propres soient

toutes distinctes, ce qui est généralement le cas), on peut les utiliser eux-mémes comme

vecteurs de base de déplacement a”/aq . On peut alors reécrire les équations (11.29) a

(11.41) ou les coordonnées g;sont maintenant les coordonnées modales. On obtient :
MG+ Bg+Kg=2Q 11.43
Les matrices Met Ksont toutes deux diagonales. Leurs termes génériques sont d'ailleurs
données par :
{1\71”. = UtMU; 11.44
K;; = UfKU;
Les termes non-diagonaux sont nuls, car les modes propres U; sont M-orthogonaux et K-
orthogonaux deux & deux. On écrira respectivement (u) et (y) a la place de MetK. La
matrice B n'a aucune raison a priori d'étre diagonale. Dans la plupart des cas, on suppose
que B est une combinaison linéaire de M et K (hypothese de Rayleigh) ou plus simplement
que B est diagonale (hypothése de Basile), ce qui est un peu plus faible. Cependant, il a été
montré [52] que I'nypothése de Basile est valide pour les structures faiblement dissipatives.
Cette hypothése est utilisée par exemple par Borland et Rizzetta [53] avec des coefficients
d'amortissement spécifiques pour chaque mode propre.
Gréce a cette nouvelle formulation, sous I'hypothéese de Basile (on écrit maintenant (B) a la
place de B), on obtient un ensemble d'équations scalaires modales qui sont maintenant
découplees :
Wq+PBg+ ) =0 11.45
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Cette approche modale a été utilisée dans la plupart des études disponibles (il existe quand
méme des exceptions [54]). Elle permet de manipuler un nombre de variables fixé par
I'utilisateur, qui sont les coordonnées du champ de déplacement sur ces modes.

Si l'on utilise tres peu de modes, I'équation différentielle (I11.45) peut étre résolue
exactement.

Cette approche a cependant l'inconvénient de tout rapporter aux modes propres de la
structure seule. Pour des modes propres de couplage aéroélastique différents des modes
structurels, cette approche peut étre insuffisante. Il faut donc faire appel a des schémas
d'intégration en temps, qui ne seront pas nécessairement appliqués aux équations scalaires
(11.45)

11.3.2.1. Schémas d'intégration :

A partir de (11.41) et en utilisant des coordonnées généralisées, nous accomplissons la
tache correspondant a la cinquieme ligne de la Table 2.1. Les pressionsP™*1, la position, la
vitesse et l'accélération de la structure (S™,S™,S™) sont connues. Elles sont transformées
respectivement en forces généralisées Q™*?! et coordonnées généralisées (et leurs dérivées)
4™, q", q™. Nous devons calculer les mémes grandeurs généralisées a la fin du pas de temps
courant g™t g"*tt q"*1l. Ces grandeurs nous permettront facilement d’obtenir
S‘n+1’5"n+1’5n+1l

Les méthodes les plus couramment utilisées sont les méthodes de Newmark. Elles
s'écrivent :

C-In+1 — qn + At((l _ a)q-n + a,q-n+1)

1 . Atz .. . 1 II.46
g™ = q" + A"+ —- (1 —-p)g™ + Bgn+t)

MGt 4+ Bgntt 4 Kqntt = Qntt
On peut commenter ce schéma en quelques mots. Connaissant la valeur de Q™*1, on
connait grace a (11.41) une relation entre les grandeurs généralisées au temps ¢™*1,

On choisit de donner un réle prépondérant a l'accélération (les erreurs sur ™+ seront
réduites aprés multiplication par un facteur At?). On exprime alors la position et la vitesse
(g"*1,q"*1) a laide de prédictions simples dépendant des deux coefficients
a et B en fonction de §™**. La méthode de Newmark est égale a la régle du trapéze quand
a = £ = 1/2 (la plus couramment utilisée) et a la méthode de I'accélération linéaire quand
a=1/2etf =1/3 [54]

La méthode d'intégration en temps (régle du trapéze) est implémentée de la maniere

suivante :
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o gn g gn
" =q+q-

* n *n Atz *n
q" =q" +Atg +(T)q

qn+1 — [M + (%)B + (%)K]_l(Qm'l _ Bq * —Kq *)

11.47
At
sn+l _ s _ asn+l
q =q*+ > q
At?

Cet algorithme est assez général. 1l est également applicable aux formulations modales (et
dans ce cas, il est encore plus simple puisque les matrices sont diagonales).

On peut remarquer que le calcul le plus codteux , et notamment la factorisation de la
matrice a inverser, peut étre fait une fois pour toutes si le pas de temps utilisé est constant
pendant toute la simulation.

On voit aussi le grand intérét de la formulation modale. Les calculs des modes propres et
des matrices modales généralisées peuvent étre faits une fois pour toutes.

L'intégration en temps est ensuite tres légere, puisqu'il s'agit d'équations scalaires
découplées. Pour une simulation aéroélastique, aprés chaque pas de temps, il faut

recomposer les grandeurs physiques S™ et S™*1 & partir des variables généralisées.

N s s : ar
Elles peuvent étre obtenues a l'aide de matrices de passage de la base des %acelle des
i

U;Ces matrices sont également fixes pendant tout le calcul.

En somme, nous avons vu que le colt de I'intégration en temps de la partie structure d'une
simulation aéroélastique dépend fortement du nombre de degrés de liberté utilise.

L'emploi d'une approche modale permet de réduire considérablement le temps de calcul
nécessaire. Cependant, elle pourrait étre insu-sante pour certains problemes ou les modes
propres couplés sont tres différents des modes propres de la structure.

On peut rappeler que I'emploi de grandeurs généralisées n'est pas trés colteux, puisque les
matrices de masse, d'amortissement et de raideur peuvent étre calculées une fois pour
toutes au début du calcul. De méme, I'emploi d'un pas de temps constant pour l'intégration
de la structure (lorsqu'elle est linéaire) permet de factoriser une seule fois la matrice
d'évolution [42].
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11.3.3. Cas de profile NACA a 2 degreés de liberté

Nous utilisons le formalisme de Lagrange pour établir les équations du mouvement de
I’aile. Le systéme possédant deux degrés de liberté, il y a deux coordonnées généralisées
qui sont h et oo Afin de calculer 1’énergie cinétique du systéeme, on calcule le déplacement
d’un point matériel quelconque, noté M, de la corde du profil au repos. M est situé¢ a une
distance x du centre élastique.

Aprés un mouvement quelconque du profil, M se meut en un point noté M'comme

schématiseé sur la Figure 1.3.

Profil aprés

—h / déplacement

\ Profil au repos

Figure 0-2 Déplacement d’un point matériel M du profil au repos. [55]

Les quantités primées correspondent a 1’aile ayant subi un déplacement. Ainsi

MM’ = x(cos(a) — 1)e, — (h + sin (a)e, et le carré de sa dérivée temporelle vaut

"2 .
(‘“:—:4) = h® + a2+ 2ah cos(a) x, ou ( )dénote la dérivée temporelle.

La plupart du temps, on se place dans I’hypotheése des petites perturbations [8, 20, 28].
Alors le terme 2dh cos(a) xpeut-étre linéarisé. Mais comme nous nous intéressons aux
mouvements de grandes amplitudes, hormis pour I’analyse de stabilité, nous ne linéarisons
pas ce terme.

L’énergie cinétique de ’aile notée T° vaut

i\ 2
1 dMM
7 =3 o () dx
11.48

Ou fc dx est I’intégrale sur la corde et pg(x)la masse linéique de 1’aile a priori non

2
constante. En remplacant (‘UZ—:/') par son expression dans I’équation (11.48) il vient
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T =~Mh? + = 1,a* + Syh cos(a)

11.49

avecM = [ pg(x)dx la masse du profil,l, = [ ps (x)x’dx son moment d’inertie et

Se = fc ps (x)xdxson balourd, qui est également égal @ M ,;. L’énergie potenticlle,
notée V, provient du travail des ressorts et s’écrit :

1 1
V= Ekhhz + Ekaaz

11.50

Les équations de Lagrange s’écrivent :

do(T —v) ~ (T —v)

=—c,h—1L
dt oh oh "
do(T-v) 9(T-v) _ _ .
& oa " om = Cqa + M, 11.51

En effet la force qui s’exerce sur le mouvement de pompage est la portance L et celle qui
s’applique au mouvement de tangage est le moment aérodynamique Ma. En regroupant les

équations (11.49) a (11.50) on aboutit aux équations du mouvement

Mh + S, cos(a) & + cph + kph = —L + S, sin(a) a?
1,0 + Sy cos(a) h + cua + kga = M,
.52

La modélisation des efforts aérodynamiques L et Ma est présentée dans la section suivante.

11.3.3.1. Forces aérodynamiques :

La force de portance est égale au produit d’une force de référence G) prSU? ou est prla

masse volumique de ’air et S la surface portante de I’aile, par le coefficient de portance
sans dimension C;.De méme, le moment aérodynamique est égal au produit d’un moment

de référence(%) prSCU 2par le coefficient de moment aérodynamique sans dimension Cy,,,.

En régime stationnaire et pour des petits angles d’attaque, le coefficient de portance vaut

C;,=Cpq OU C;qest la pente a I’origine du coefficient de portance. Pour les profils minces,
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Cr, = 2m.Néanmoins dés que 1’aile est en mouvement, I’approche stationnaire n’est plus
valable et il faut prendre en compte le déplacement de 1’aile par rapport a I’écoulement.
L’objet de cette section est de présenter trois modeles aérodynamiques linéaires permettant
d’estimer les coefficients CpetCydans le cas des profils minces. Le premier est un modele
quasi-stationnaire, ¢’est-a-dire que la vitesse du profil est supposee faible devant la vitesse
de I’écoulement. Les deux modéles suivants sont des modéles instationnaires, ¢’est-a-dire
qu’il n’y a plus d’hypothése faite sur la vitesse relative du profil par rapport a
I’écoulement. Cela implique que le sillage de 1’écoulement est alors pris en compte dans le

calcul des forces aérodynamiques. [55]

11.3.3.2. Analyse de stabilité

Les modéles présentés étant valables pour des petits angles d’attaque, ils sont surtout utiles
pour estimer la stabilité du systeme. Pour cela il faut reprendre 1’équation (1.5), la
linéariser et remplacer L et Ma par leur expression. En utilisant le modele quasi-

stationnaire, on obtient
M + Sy + (cn +3prSUCLG ) h + kyh + 5 ppSURCLea = 0

latt + Sh + catt =~ preSUC,oh + (ke — 5 preSULe)a = 0

11.53
Ou au premier ordre,
X = AX
11.54
Avec :
h
a 0 Id, ] [M Sa]
X=1. ,A = [ 'M =
h -M7'K -M~1C Sa o
a
1 1
cpn+5psSUCL, O ky, =pfSU“Cpq
_ 2 ’ _ 2 ’
C = 1 etK = 1
—EpfeSUCL’a Cq 0 k, —EpfeSUZCL»“

Avant de faire 1’analyse de stabilit¢ dynamique du systéme, on s’intéresse a sa stabilité
statique.
Pour cela, on considére toutes les dérivées temporelles des équations (11.53) nulles. 1l en

résulte le systeme suivant :
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kp, %pfSUZCL,a h 0
K = =
0 ky-— %pfeSUZCL'“

11.55

Les deux valeurs propres de ce systéeme, notée d; et d,, sont égales a d, = ket
dy = ko — ()psSUCre

La premiére valeur propre d,est toujours positive. En revanche, la seconde valeur propre
d,peut étre négative. Il y a alors apparition d’une instabilité statique, appelée divergence
en aéroélasticité. Pour que d,puisse étre négative, il faut que e > 0. En effet si e < 0,
c’est-a-dire que si le centre élastique est en amont du centre aérodynamique, la valeur

propre d2est toujours positive et il n’y a donc pas de divergence. Maintenant, si e > 0,

alors d,est négative lorsque ka<(%)pfSUZCL,ac’est-a-dire pour des vitesses

b4 N \ Zk(x
d’écoulement supérieures & [————
(prSUZCLa)

Cette vitesse est appelée vitesse de divergence et notée U,.

On s’intéresse a présent a 1’analyse de stabilit¢ dynamique. Pour cela on cherche les
solutions harmoniques de 1’équation (1.17), c¢’est-a-dire les solutions de la forme exp(s t)
avec s €C. Ainsi, la stabilité du systeme est déterminée par les valeurs propres de A.
Chaque valeur propre correspond a un mode du systeme. Comme la matrice A est de
dimension quatre, elle posséde quatre valeurs propres, notées S; a S,. La partie imaginaire
de si, notée i, correspond a la pulsation propre du mode i et la partie réelle de S;, notée 4;,
au taux de croissance du mode i. Il y a trois situations possibles pour chaque mode : (i)
A; est négatif, le systéme est stable, (ii) A ; est positif et A ; est non nulle, il y a instabilité de
flottement et (iii) A ; est positif et w; est nulle, il y a divergence. Lorsqu’il n’y a ni couplage
ni écoulement, c¢’est-a-dire S,= 0 et U = 0, les valeurs propres du systéme nous donne les

fréquences propres des deux degrés de liberté, a savoir la pulsation du mode de tangage

wg+ Ky /1, et celle du mode de pompage.wy,+/ Ky, /M.

En utilisant les parametres employés par Dowell [58], répertoriés dans le Tableau 11.2, on
calcule I’évolution de A ; et w; en fonction de la vitesse d’écoulement réduite, notée U et
égale a U/(bw,) sur la Figure 11.3. Lorsque U est nulle, les pulsations w; et w,
correspondent aux pulsations propres du systeme. Comme !1 est la pulsation la plus proche
de wyet 2 la pulsation la plus proche de wpcar w,= 2 wy, on attribue a Alet al la

pulsation propre et le taux de croissance du mode couplé de tangage et a ®2 et A2 la

——
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pulsation propre et le taux de croissance du mode couplé de pompage. Quand U est
inférieure & 0.87, le mouvement est amorti. Si U est supérieure & 0.87, le taux de croissance
du mode couplé de tangage devient positif et sa pulsation propre est non nulle : il y a donc
flottement. Lorsque U est supérieure & 1.77, le taux de croissance du mode couplé de
pompage est positif et sa pulsation propre est nulle, il y a divergence. Cette vitesse de

divergence peut étre retrouvée grace a I’expression de U, donnée précédemment. [58]

T T
i Tangage

Tangage

[y

! i
" | :
3 PR '
b = | : 1
=% ﬁ i 1
g & | : |
= E —0.5 b S SO ows SO N
g 0 Pompage T pt Pompage i \i E
= W ) '_'\" i [ i -1
£ | =3 % : [ o
= . —+ 2 _1} Vitesse de .| Vitesse de .Sl
[=) i 1 Fold : . !
F ] WA L —_ flottement | divergence '
= | | 2 N N
r : | 1 [ P . S P APPSO S RPN
1 L 1 1 1 L 1 1
0 05 0871 L5 1L.77 2 0 0.5 0871 L5 .77 2
Vitesse réduite U/ = U/ (bwa) Vitesse réduite U/ = U//(bwa)

Figure 0-3 Evolution des pulsations propres A;et des taux de croissances a; de A en

fonction de la vitesse réduite U/(bw,) Les parametres utilisés sont ceux de Dowell [56].

L’estimation de la vitesse de flottement a I’aide du modéle quasi-stationnaire donne des
rél.3.sultats satisfaisants pour des faibles pulsations réduites. En effet, le sillage du profil
est dans ce cas peu affecté par le mouvement du profil. Toutefois, si la pulsation réduite du
profil est plus importante, il faut recourir aux modeéles aérodynamiques instationnaires
décrits précédemment.

L’estimation de la stabilité du systéme a 1’aide de ces modeles ne sera pas détaillée dans ce
manuscrit, néanmoins les grandes étapes sont données. Pour une explication plus détaillée,
le lecteur peut se référer aux ouvrages de référence en aéroélasticité [57, 58, 59].
Concernant le modéle de Wagner, comme ce dernier fait intervenir des fonctions integro-
différentielles, la mise en forme du probléme sous un systeme aux valeurs propres n’est
pas immédiate. Une Solution possible pour y parvenir est d’introduire des variables d’états
aérodynamiques dans le vecteur d’état X. Le systéme aux valeurs propres ainsi obtenu est
de dimension huit et sa résolution se fait de la méme maniére que pour le systeme quasi-
stationnaire.

Concernant le modele de Theodorsen[59], comme les efforts aérodynamiques dépendent
du mouvement du profil, on suppose ce dernier harmonique, ce qui est le cas lorsque U =

Ur car alors le taux de croissance vaut zéro. En effet, pour un mouvement harmonique,

( )
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I’expression de la fonction de Theodorsen [59] est connue. En développant les dérivées
temporelles de a et h dans 1’équation 11.52 on obtient alors un systétme de la forme
B[ho — ap]” ™ = 0, ot B est une matrice de dimension 2x2, a, et h, les amplitudes
initiales du mode de tangage et de pompage et o la pulsation. Ainsi la vitesse de flottement
est la vitesse qui annule le déterminant de B, dans lequel est présent C(k).

Tableau 0-2 Paramétres aéroélastique de Dowell [56].

Sa/(MB) [~ e e pbS/CM)  wpfwg ol Mb0q) /(M)

0.2 0.5 0.4 1/10/n 0.5 0 0

Une fois que Dinstabilité de flottement s’amorce, le profil d’aile est soumis a des
amplitudes d’oscillations croissantes jusqu’a ce que s’établisse un cycle limite. Les
raideurs et les amortissements des deux degrés de liberté étant linéaires, la non-linéarité a
I’origine des cycles limites proviennent des efforts aérodynamiques, notamment a cause du
phénoméne de décrochage dynamique.

Dans le chapitre suivant, les mesures effectuées sur un montage de flottement a deux
degrés de liberté sont présentées, puis les mesures d’efforts aérodynamiques instationnaires
en grand déplacement sont exposees. Ces mesures servent notamment & la modélisation du

comportement de 1’aile une fois I’instabilité de flottement établie,

11.3.3.3. Couplage IFS

Apres avoir choisi une modélisation pour le fluide et une modélisation pour la structure, il
est nécessaire de coupler numériquement ces deux parties constituant un probléme d’TFS.
Le couplage numérique est ainsi la partie clé de la résolution et doit permettre de préserver
I’équilibre a I’interface. Deux approches sont alors possibles pour coupler fluide et

structure : les méthodes faiblement couplées ou les formulations fortement couplées.

{mh + 599 + Ch’:l + khh = Fh
Sgi‘i + 199 + Cgé + kg = Fg
11.56

Une amélioration de la modélisation de la structure consiste a lui associer une masse et
donc une inertie) afin de tenir compte de sa dynamique. Les effets inertiels ainsi que les

effets des forces fluides agissant sur le profil peuvent alors étre pris en compte. Cette

( )
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modélisation s’appuie généralement sur 2 degrés de liberté en 2D : I’amplitude de
battement h et I’angle d’attaque a., la modélisation s’appuie sur le systéme d’équations
couplées suivant :

3B ek -

x L dlal LSE C dlal LS kpllal (Mg

11.57

Ou FeJ;treprésente les efforts verticaux s’exercant sur le profil, M,,;le moment autour
del’axe ¢lastique, m la masse du solide, I,son moment d’inertie, Cpet C,Ses
amortissements en flexion et en torsion,kyet k, ses raideurs en flexion et en torsion et

St les termes de couplage. [60]

Conclusion

L’ensemble des équations, calcul et approches mathématique présentées dans ce chapitre
pour modélisée les deux domaines d’étude (fluide, structure) sont des importants connus de

base afin de faire le couplage et simplifier le phénoméene d’interaction.

54

——
| —



Chapitre Il
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physique afin d’obtenir des systémes linéaire et non linéaire et exploiter des
informations pratique et simple sur les modeles mathématique de transport et de
couplage pour bien choisir le solveur de résolution.

Dand ce chapitre on présente discrétisation et mise en équations des phénomenes

Sommaire :
L L INtEOAUCTION oottt ettt ettt ee e e et e e e e eeenens 56
1.2 Propriéte de 18 MaChineg & ...coooeeeeeeeeeee et 56
111.3 Présentation du logiciel ANSYS WOIrKDENCN .oovvvvveeeieeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeen 56
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I111.1 Introduction :

La simulation numérique peut étre considérée comme une Véritable "expérience
numérique”, lorsqu’elle est faite avec soin et de ce fait, cette méthode est devenue un outil
indispensable dans la phase de conception de tout systeme aéronautique ou spatial.
L’avantage des méthodes numériques est que toutes les quantités physiques liées a
I’écoulement (champ de vitesse, champ de pression, contraintes etc.), sont immédiatement

disponibles en tout point de 1’écoulement.

[11.2 Propriété de la machine :

Il est préférable de connaitre les fonctionnalités de votre ordinateur avant de
commencer de simuler le probléme car résultats de simulations dépendent de la capacité

de la machine.

View basic information about your computer
Windows edition
Windows 7 Professional

Copyright @ 2009 Microseft Corporation. Al rights reserved.

Service Pack 1
Get more features with a new edition of Windows7

System

Rating: ﬂ Windows Experience Index
Processor: Intel(R) Core(TM) i3-3120M CPU @ 2.50GHz 250 GHz
Installed memory (RAM]: 4.0 GB (3.71 GB usable)
System type: 64-bit Operating System
Pen and Touch: No Pen or Touch Input is available for this Display
Computer name, domain, and workgroup settings
Computer name: Majic-Touch HChange settings
Full computer name: Majic-Touch
Computer description:
Workgroup: WORKGROUP

Windows activation
Windows is activated
Product ID: 00371-0EM-8932671-00524

ackfor , =~
enuine

Microsoft
software

Learn more online...

Figure 0-4 les propriétés de micro-portable utilisé.

111.3 Présentation du logiciel ANSYS Workbench :
Cette plate-forme propose une approche différente dans la construction d’un modeéle en
réutilisant le code ANSY'S version 19.0 initial. Elle est particulierement adaptée au

traitement de ca a la géométrie complexe (nombreux corps de pieces) et aux utilisateurs

non confirmés dans le domaine du calcul.
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Pl Aficer O U Exensons Xbs Ade

LEEE T
.

5 Reomecier [ Achaiserkeprot 7 Mt e proet | B4 Page de démarre ACT

LI ot s e donies

Hodsk
oua

c3K

x
[ = = [T o

) Thougio laceca)
[ pr—

—— o —— Figure 0-6 Démarrage de
Workbench version 19.0

Figure 0-5 la fenétre de Workbench

111.3.1. Définitions des logiciels utilisés :

1. 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 dérivees 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.

ichier  Afficher  Outls  Unités  Extensions Jobs  Aide

Fichi
E, '[H Projet
r o Reconnecter [2]

ojet # Metire & jour le projet | R Page de démarrage ACT

rojet

es flides (Fluent)

@ wailag
@ configuration

& Solution
@ Résultats

Mécanique des fluides (Fluent)

onf | oef | ocf | ol | o)
SRS

Texte | Assodation | Dateeurs |

. - o (E0t Morvor.. )= ficher i progresson | (7 asauer O messages ]
Figure 0-7 Le choix de logiciel ANSYS FLUENT
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Le systeme est composé de différentes cases associées a différentes étapes successives

réalisées chacune avec un logiciel de la suite ANSYS.

- A /I Création de la géométrie (ANSYS Design
2 @ Géométie ?, /| Création et choix de maillage (ANSYS
3 @ Mailage P . - ; ;
4+ @ Configuraton 2, 7 Mise en donnée et simulation (ANSYS Fluent)
3 @ Solution £ Reésultats CFD
6 @ Résultats T 4
Mécanigue des fluides (Fluent) N Post-traitement (CFD Post)

Figure 0-8 Les differentes étapes de simulation par FLUENT.

2. ANSYS STATIC: le logiciel ANSYS dans sa version ANSYS Mechanical ou
Multiphysics, permet une gamme compléte d’analyses structurales. De prendre plus
rapidement de meilleures décisions en matiere de conception. Grace aux outils
d’analyse par éléments finis (Finite Element Analysis FEA), il permet de 1’ingénieur

d’optimiser la conception de leurs produits et réduire le cout des tests physiques.

Fichier Afficher Outils Unités Extensions Jobs Aide

_ Projet ' [pd Ensembledeparamétres X

& Importer... | +'p Reconnecter Actualiser le projet  F Mettre & jour le projet | Reprendre 4 # Mettre & jour tous les points de calcul | BB Page de démarrage

G¥ Diffraction hydrodynamique
Dynamique explicite A — 4
\ Dynamique rigide il = Fluid Flow (Fluent) il == structure statique
5] Electrique 2 ) Géométrie v 4 2 @ Données matériaux "
Evaluation de la conception 3 | @@ Mailage v ‘_\-3 @) Géométrie v .
J Bxtrusion (Polyflovy L 4 @ setup v 4 4 | @@ Modile v
Flambage linéaire 3 = @ Solth - = a Confi 5 7
Harmonic Acoustics oumen - ennguraten “
1€ Engine (Flusnt) 6 @ Results 1 6 Solution 7 .
> 7 |[pd Paramétres i 7 | @ Résultats F .
Magnétostatique 0.73 Structure statique
Meécanigue des fluides (CPX)

Mécanique des fluides (Fluent)
Mécanique des fluides (Pohyflow)
Mécanique des fluides en turbomachine

Modale [pd Ensemble de paramé

s

=)

2]

g

[>]

g IC Engine (Forte)
@

(=]

=]

=]

[

@ Moulage par soufflage (Polyflow)
[E=] Optimisation topologique
Réponse harmonigue
R Réponse hydrodynamique
fili Réponsespectale

& Structurestatigue

f=d Structure transitoire

ﬂ Thermique stationnaire
™ Thermiguetransitoire
@) Thermoélectrique

jJ Throughflow (BladeGen)
filf vibration al&atoire

Bl Systémes de composants |I=

| T Tout afficher / Personnaliser... |

Figure 0-9 Le choix de logiciel ANSYS STATIC
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Définir et accéder a des modeles de matériau (LMC ou RMC)
v C
1 : Structure statique Cré - . el
2 ’ Ses matéri v ‘ﬂ réer, importer, mettre a jour un modele
3 @ Géométrie ? . .
4 @ Modk = Des systémes de Cf;?rdonnccsl,l de-s n;;:—nncctlons et du
5 @ c Ation 2 ‘____,...--3' maillage (Mechanical)
6 Solution 7 . s
— W i =4 \ Définir les chargements, cdts de frontiére et autre
7 | @ Résultats P .
configuration d’analyse
Structure statique
Les résultats d’analvse

Figure 0-10 Les différentes étapes de simulation par Structure Statique

I11.4 Simulation par ANSYS-Fluent :

111.4.1. Préparation de la geométrie :

ANSYS-Workbench nous a facilité la tche et nous a permis sans efforts manuels, en
temps réduit et avec précision la conception et la préparation de la géométrie de profil,
cette derniere était réalisée a partir des coordonnées cartésiennes (X, y, z) introduites sous

forme (texte) ce qui permet de I’exporter vers les autres logiciels sans aucun risque

d’erreurs.

%X

Figure 0-11 La géomeétrie de domaine de calcul fluide en (3D) autour d’aile par ANSYS-
Workbench.

20 600

- Les dimensions de domaine fluide :
Distance a limite selon I’axe + X: 10 m.
Distance a limite selon ’axe - X: 3.5 m.

Distance a limite selon ’axe + Y: 3.5 m.

S X X

Distance a limite selon ’axe - Y: 3m.

( )
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Distance a limite selon ’axe + Z: 2 m.

Distance a limite selon 1’axe -Z: 2 m.
Le volume : 358.07 m3.
La surface : 357.95 m2.

N NI NN

- Les dimensions de profil :
C2=0.2m.

C1=0.5m.

Effilement : 0.4.

Demi-envergure (b/2) : 1 m

La surface : 2.4913 m2.

Le volume : 0.07623 m3.

158

AN N N N

111.4.2. Le maillage :

La génération du maillage se fait aussi a I’aide du ANSYS-Workbench, En s’appuyant
sur la géométrie précédente, nous définissons d’abord les sélections nommeées de toutes les
bordures, nous fixons les dimensionnements du maillage ainsi la nature du corps
surfacique, le module permet de générer un maillage hexaédrique ou tétraédrique en 3D
dans notre cas le maillage est hexaédrique.

- Stastiques de maillage utilisé :

On a fait plusieurs maillage en jouant sur le nombre de division pour bien étudié la

sensibilité et I’influence de maillage

——
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On prend deux exemple pour cette étude la premiére est de caractéristiques suivante :
Pour le domaine fluide :

v" Nombre des nceuds : Womsne
229042.
v Nombre des éléments :
1034980.
Pour la surface de profil :
v" Nombre des nceuds :
3535.
v Nombre des éléments :
576.

Figure 0-13 Génération de maillage structuré autour
NACAO0012 (maillage N 01).

Et le deuxiéme est utililisé pour la suite de notre travail : Pour le domaine fluide :
v" Nombre des nceuds : 506596.
v Nombre des éléments : 1911551.
Pour la surface de profil :
v" Nombre des nceuds : 58362.

v" Nombre des éléments : 48552

- l ® X
0.000 3.000 5.000 (m)
I T ] z

1.500 4.500

Figure 0-14 Genération de maillage non structuré autour NACAO0012 (maillage N 02).
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Figure 0-15 le maillage structuré proche de profil NACA0012.

0, (i
¥l

Fig'urek 0-16 Ie maillage de surface de profil NACA0012

Qualité de maillage : on peut Vérifier la qualité de maillage dans I’ANSYS Meshing en
affichant la qualité selon le critére d’orthogonalité.

——
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——l— T ot e — e G e F\yrﬁ

0,00 0,13 0,25 0,38 0,50 0,63 0,75 0,38 1,00

Critéres de gualité des &léments

Figure 0-17 Critére d’orthogonalité de qualité du maillage (NACA0012)

en comparant les données avec le guide [49], on peut dire que notre maillage est bon.

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. Februarv 12. 2015

Figure 0-18 Qualité d’orthogonalité selon le guide ANSYS

Le choix des plans :

Puisque on a une simulation a trois dimensions il faut choisir des plans dans plusieurs

parties d’aile.

Figure 0-19 Les plans définis pour capter 1’écoulement autour de profil NACA0012
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111.4.3. Mise en données et simulation :

De retour dans la fenétre WorkBench, 1’étape de maillage a été actualisée, on peut

passer a la suivante qui consiste a mettre en données le probléme sous Fluent.

Le tableau suivant, résume les réglages effectués pour lancement du calcul sous
FLUENT :

Tableau 0-3 Sommaire des étapes de configuration sur FLUENT.

Type de solver 3D

Processing options .
Parallele

Discrétisation temporelle

stationnaire, 2°™ ordre
Modeéle de turbulence k-epsilon

k-omega SST
solveur Density-based, Double précision
Spécification du fluide Gaz parfait

- Condition far-field (nombre de mach,
conditions aux limites la pression, la température)
- Profil « Wall » (no slip)

Méthodes de solution - implicite
Flux - Up wind 2°™ ordre
. : eme
Energie cinétique turbulent Upwind 2 ordre
Taux de dissipation turbulente (pour k-£) Upwind 2°™ ordre
Les conditions de convergence (residual) 0.0001
Méthode d’initialisation Hybride
Type d’écoulement Transsonique
( ]
L % )
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Filter Text

fe ce Values

v B Models
B8 Multiphase (Off)
B Energy (On)
B Viscous (Realiza...
BY Radiation (Off)
B8 Heat Exchanger ...
B8 Species (Off)
> BS Discrete Phase (..
BY Acoustics (Off)
B Electric Potential...
v & Materials
> & Fuid
» & solid
> B Cell Zone Conditions
v J¥ Boundary Conditions
P interior-fluide (in...
¥ pressure_far-fiel...
£ wing (wall, id=2)
& Dynamic Mesh
hd Solution
QD Methods
#" Controls
Report Definitions

B

B

B

B

Compute from

Reference Values
Area (m2) | 1

Density (ka/m3) [0.06800475
Enthalpy (ifkg) [331443.2
Length (m) | 1

Pressure (pascal) | 5855.975

Temperature (k) | 299.999

Velocity (m/s) | 242.9602

Viscosity (kg/m-s) [1.7894e-05

Ratio of Specific Heats | 1.4

Reference Zone

fluide A
| —I Console 8 x
T T = "
Parallel variables...

Done.

Figure 0-20 Les valeurs de référence

- Les condition far-field :

v Les formulations mathématique :

Avec: T, = 300°K

La pression statique et la température du I’air en amont pour les simulations ont été

- y/(y-1)
Pour la pression : I;ﬁ = [1 + (y21) MEO]

Pour la température : TT4'° = [1 ) MEO]
S

2

P, = 101325 paet y = 1.4

calculées manuellement ou bien par un programme FORTRAN °

I1.5 Simulation par ANSYS-Static :

Apres I’étude aérodynamique de I’écoulement d’air autour de profil (NACA0012)

comme un obstacle solide on va maintenant simuler ce profil par logiciel Statique

Structual’ afin d’obtenir les effets (déformation...) des force aérodynamique (pression) sur

la structure.

® VVoir ANNEXE 01
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s Mécanique des fluides (Fluent) ? Structure statigue
2 i) Géométrie v . 2 & Données matériaux 4
3| @ mailage v 3 @) Géométrie v
4 a Configuration v 4 4 ﬁ Modéle v 4
5 | @@ Solution W o85S ﬁ Configuration v 4
6 | @ Résultats v 4 6 Solution v
Mécanique des fluides (Fluent) 7 @ Résultats v 4

Structure statique

Figure 0-21 Schémas des relations entre les logiciels de simulation (FSI).

111.5.1.1es données matériaux :

La premiére étape de simulation par STATIC STRUCTURAL est de définir le matériau
étudier dans les sources des données matériaux et ¢a nous donne plusieurs choix chaqu’une

avec ses propriétés, dans notre cas on a choisi comme matériau I’alliage d’aluminium.
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Sources des données matériawx rax Tahle de Ligne de propriétés 2 = > 3 x

A B = D - A B
1 Source de données /| Emplacement Description 1 | Température (C) = | Masse volumique (kam”-3) ~
2 ‘¢ Favoris Liste d'accés rapide et éléments par défaut A 2 2770
& Ener *
3 § Matériaux généraux @ 5::::“3‘\3;:;“:::{‘2:2.gene”ques pour une utilisation
. . L. Exemples de matriaux génériques pour une utiisation en
4 ﬁ Matériaux non-inéaires généraux d analyses non-inéaires.
5 ﬁ Matériaux explcites ] & S;m;iggle\ons matériau pour utiisation dans une analyse
6 [ matériaux hyper-Slastiques ] & t;cs:nﬂ?ut:;?noen;e;: {r:n;ir:u contzainte-céformation
7 i courbes magnétiques BH ] " Efe_"_‘?‘.es_d‘ﬂ'_f‘f‘i”’f_s .B_-H pour une utiisation spécifigue e
reral Non-linear Materials r Q_X O m | b
-
1 Contenu de Matériaux non-inéaires. B s Source be
générax
:? e Masse volumique  mepem
E E
5 Alliage d'aluminium ML ar General Materials Non-inear.xml Iil x: 34
z
)
= 29
| o pl
v S
E
Propriétés de Ligne d'arborescence 3 : Aluminum Alloy ML v 3 x % 24
H
A ] c o
o 19
1 Propriéte Valeur Urité s "
2 E Masse volumique 2770 kgm~-3 hd
3 E Elasticité isotrope 14 I e M oS 1
9 4 Ecrouissage isotrope bilinéaire Ternpérature [C]
Propriétés de Ligne ! - = X
iy
A B Z D E
il Propriéte waleur Unite iy O
Variables des champs
- -==| Tableau
= EI materiaux
3 E Masse wvolumigue 2770 kg m... ""I =1 (=1
Coefficent isotrope sécant
4 = LT"E' de dilatation thermigque =
G =] Elasticits isotrope =]
Contrainte alternée - ]
12 - -==| Tabulair
= = Coeffident R Ll
T3] Limite d'élasticits en traction 2,8E+08 Fa ===
Limite d'élasticité en
. 2,8E+08 -
17 = compression . Pa = | =
Limite & la rupture en
X 3, 1E+08 -
18 fg Limite 2 , Fa ==,

Figure 0-22 la fenétre des donnés matériaux dans STATIC STRUCTURAL.

111.5.1.1.1es propriétés de matériau utilisé :

Les principales propriétés de I’aluminium sont:
v' Faible masse volumique : 2.7 kg/dm?3
Faible module de Young : 7000N/mm?
Faible limite élastique.
Fort allongement a la rupture (tdles minces, feuilles, papier..)

D N N NN

Bonne conductibilité (67% de celle du cuivre).

111.5.2.1e modéle étudié :

La structure étudiée est pris de 1’étape précédente (mécanique des fluides) et considérer

comme modéle de simulation par STATIC STRUCTURAL.
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Arborescence

|Filtre:  nom -

B at-® a8
- (g Modele (84)
-, B Géométrie
H ofp Péce
[}z Systimes de coordonnées
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Figure 0-23 Le modéle de simulation par STATIC STRUCTURAL.

111.5.3. les étapes d’affichage de résultat:

Il est important de mentionner les différents parametres souhaitées a obtenir apartir

d’une liste.
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Figure 0-24 La liste de sélection des résultats a afficher.
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111.6 Conclusion

Les axes principaux de notre simulation peuvent étre résumés comme suit :
e La simulation de c6té fluide (I’écoulement d’air)
e La simulation de c6té solide (1’aile)
e Le choix de solveur.

e Le couplage des deux cotés.
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Chapitre [V

Résultats et discussion

partir des différents parameétres physiques et aérodynamiques, est suivie d'une
discussion pour chaque cas et capter les changements au niveau de la forme d’aile
de profil NACAQ012

D ans ce chapitre on présent les différents résultats obtenus pour la simulation d'aile a
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Résultats et discussion

1.1 Introduction :

Les résultats de simulation numérique sont obtenus pour le profil & savoir NACA0012
qu’est placé dans un écoulement d’air, assimilé a un gaz parfait, a caractéere
tridimensionnel et transsonique. La simulation a ét¢ menée a 1’aide du code Fluent version
19.0 Le choix du solveur adéquat et recommandé aux écoulements transsoniques est
«Coupled Implicit ».

Le but est d’avoir des résultats similaire ou bien proche aux études précédentes telles que
de Mr.BEKKA [69], et de détecter les déformations au niveau de surface d’aile.

1VV.2 Les conditions aux limites :

Les conditions aux limites sont trés importantes pour obtenir une solution précise avec
une convergence rapide:
Les conditions aux limites® de notre probléme sont définies sur le code Fluent comme suit
e Les conditions des bornes extérieures : le champ loin de profil (Pressure Far-
Field) : nombre de mach, la pression, la température

e Les conditions de frontiére pour le profil d’aile (Intrados, Extrados) : Wall

IV.3 Le critére de convergence:

Les résidus sont calculés a partir des corrections dans les variables (pression, vitesse,
I’énergie, 1’énergie cinétique k et taux de dissipation € ) du probléme entre la présente
itération et I’itération précédente pour chaque pas de calcul. On pose leur valeur minimale
a 107> et on les affiche afin de surveiller I’évolution de la solution. Pour notre cas
I'itération maximale a été fixée a 1000 afin d'observer que la solution était convergée et
que les simulations ont été automatiquement passées a I'étape finale de l'itération. De plus,
les coefficients de portance et de trainée ont été contrdlés pour examiner la solution
convergée. Les résultats sont presentés sur les Fig. (V.1) (V.2) et (V.3). Ces chiffres

montrent que la convergence a été atteinte a environ 270 itérations.

& Voir ANNEXE 02

——

71

'



Résultats et discussion

- - - T - 2
o 50 100 150 zo0 250 300
Ierations

Figure 0-1 Allures de I’évolution des résidus de calcul
IV.4 Etude de grille et I’effet de maillage :
Tout d’abord, on a testé notre maillage avec un angle d’incidence nul o=0, et des

nombres de Mach infini égal a 0.7 et 0.79 et un maillage de 229042 et 506596 nceuds, ce

qui représente un test transsonique standard, tout en étudiant I’effet du maillage sur les

résultats aérodynamiques obtenus.

Maillage | Coefficient M=0.7 M=0.79
C, -0.00015 = -0.00012
229042
Cp 0.0048 0.0046
Cy 0.00108 0.008580
506596
Cp 0.0272 0.466721

Tableau 0-1 Coefficients de portance C;, et de trainée Cp, pour les maillages étudier a
M=0.7 et M=0.79.
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Apartir de ces deux testes on a choisi le maillage de 506596 nceuds pour déterminer la
distribution de coefficient de pression autour de NACAOQ012 a trois dimensions et pour
cela nous devons définir des plans dans des zones différentes.

IV.5 Visualisation des contours de pression sur ’aile :

a: Contours de distribution de pression

fas Coalfficients e Pression powr Fanaglfe
o frnciodence =0 dea

= Plane 1 K-
= Planse 2 K-«

—— Plane 3 K=

Pressure Coefficient

-0,8 -0,6 -0, -0, u} a,2 0,4 0,6
Lo

B : Variation du coefficient de pression sur I’intrados et 1’extrados.
Figure 0-2 Caractéristiques de 1’écoulement transsonique pour M=0.79 a=0

A : Contours de distribution de pression
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les Coefficients de Pression pour I'angle dinciodence =3[dA®g]l

s A
5 onn Jﬁ"“h.._ f
B T

a1 F j!- |

XLwm]

—®— Plane1 —@@— Plane2 —— Plane 3

B : Variation du coefficient de pression sur I’intrados et 1’extrados.
Figure 0-3 Caractéristiques de 1’écoulement transsonique pour M=0.79 o=3"

Pressure Coefficient

X[m]
—e— Plane1 —m— Plane2 —=a— Plane3

B : Variation du coefficient de pression sur I’intrados et 1’extrados.

Figure 0-4 Caractéristiques de 1’écoulement transsonique pour M=0.79 a=6
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A : Contours de distribution de pression pour M=0.79 o0=%

les Coefficients de Pression pour I'angle dinciodence =9 [dx@g]

-8 -6 — O 0.2 L= 0.2 0. 0.6
> [ ]
- Plane 1 —a_— Plana 2 e Plana 3

B : Variation du coefficient de pression sur I’intrados et 1’extrados.
Figure 0-5 Caractéristiques de 1’écoulement transsonique pour M=0.79 o=%

A : Contours de distribution de pression
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les Coeffici de Pr i pour I'angle d'inciod e =12[dég]
1.5
1 * h

f\\ i
£ g - S
£ o i,
§ \ | _«»-"'f
§4) 5
£ \..o'“

: '
" .
L L/

T T T T T T T T T T T 1
-0.8 -0.6 -0.4 -0.2 o 0.2 0.4 0.6
X[m]
—%— Flane1 —#— Plane2 —a&— Plane 3

B : Variation du coefficient de pression sur I’intrados et I’extrados.
Figure 0-6 Caractéristiques de 1’écoulement transsonique pour M=0.79 0=12

A : Contours de distribution de pression

les Coefficients de Pression pour I"'angle d'inciodence =1S[dA gl

In |
[ N
TR AN RN R AT AN AT A AN A

|
[

e
in

Pressure Coefficient

[ T T T T T T T T v T T T T 1

-o.8 -o.6 —o.a Ra-1 o o.z o4 o.6
X Lm ]

—-— Flane 1 —a-— Flane 2 e Plane 3

B : Variation du coefficient de pression sur I’intrados et 1’extrados.
Figure 0-7 Caractéristiques de 1’écoulement transsonique pour M=0.79 a=15
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IV.6 Les Lignes Iso Mach :

e Pour un angle d’incidence =0':

Mach Number
Contour 2
Mach Number
Contour 1 oez1
0770
0771
0723 0.718
0675 0.667
0626 0.616
0.578 0.564
0.530 0513
0482 = 0.462
0434 \—_/\___/—\___\__,\,ﬂ 0411
0.385
0.359
0.337
0260 0.308
0.241 0.257
0.193 0.205
0.145. 0.154
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0.000 [ 0500 1.000 (m)
[ e — 0.000
0.250 0.750
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0.260
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0.156
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0.000 0 0500 4.000 (m)
0.250 0.750
M, =0,7
Mach Number
Contour 1
0.873 Mach Number
0818 Cantour 2
0764 0850
0891
0832
0772
0713
0.653
0584
0535
0475
0.416
0356
0.297
0238
0178
o1e
0.059
0000

1.000 (m)

0250 0750

1.000 T
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Mach Number
Contour 3

1.002
0940
0877

0814 / v_/\___/\—/_'b
0752 = é/ :

o Gl ——
0564

0501

0.438 o

AN
0.376 QS
0313

0251 Ll

0.188

0125

0.063

0.000 0 0.500 1.000 (m| o 0.500 1.000 (m)
0.250 0.750 0250 0.750

M, = 0,79
e Pour un angle d’incidence = 9':

Mach Number
Cantour 1

0.000 o 0500 1.000 (m)
| S

0250 0750

Mach Number /-\
Canfour 3
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Mach Number Mach Number
Contour 1 Contour 2
1.020 1.302
0957 1.305
0893 1218
0829 1431
0765 1.044
0702 0.957
0638 0.870
0574 0.783
0510 0.696
0.446 0.609
0383 0522
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0191 0.261
0128 0174
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0.000 0 1.000 2000 (m) 0.000
_usm:_lsuu:I
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0.250 0.750

M, = 0,79

e Pour un angle d’incidence = 15:

Mach Number Mach Number
Contour | Contour 2

0789 hesr
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0641 0697
0562 0613
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= e
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0.000 o 0.400 0.800 (
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Mach Number Mach Number
Contour 1 Coritour 2

1.088 1515
1.020 1421
[ 0952 r 1326

r 0.884 [ 1.231
r 0816 r 1136

Eores E10a2
[ 0.680 r 0947
F o612 % F oss2
Fost < E oo

[ 0476 E o -
[ 0.408 L 0568,

[ 034 Foar4
F o272 F oare

0.204 0284
0138 0.189
0.068 0085
0.000 0 0500 1.000

1

0.000 0 0500 10

yi
$

M

0.250 0.750 0250 a750

Mach Number
Contour 3

1614
' 1513
ro1412
131

F a2 o>

F 1110 N
F 1.009 Sy 2

F oo0s
E o7 - -

F 0706 &
[ 0605
[f 0.504
f 0404

0303
0.202
9.101
0,000 0 0.500 1.000 (m) Q 0.500 1.000 (m)

M, =0,79
Figure 0-8 Les lignes Iso-Mach autour NACAQ0012 a M., = 0.7et 0.79 et AOA € [0°, 15]

1V.6.1. Effets de I’angle d’incidence sur I’écoulement :

I est clair, que pour 1’angle d’incidence nul, on remarque une parfaite symétrie des
contours du nombre de Mach et de la pression. Cette symétrie est traduite par la
coincidence parfaite des coefficients de pression de 1’intrados et de I’extrados. On note
pour ce cas que la dépression se localise au voisinage de 1’épaisseur maximale du profil 0.1
-0.2 (plan3) et cela sur aussi bien sur I’intrados que sur I’extrados. L’influence de I’angle
d’incidence est bien marquée sur les (Figure V.4 et Figure V.8).

En effet, la variation de cet angle induit une dissymétrie de I’écoulement qui s’accentue
avec I’accroissement de I’angle d’incidence. Cette augmentation affecte aussi la position et
I’épaisseur de I’onde de choc. L’augmentation de I’angle d’incidence pousse cette onde
vers le bord de fuite et allonge son épaisseur. On observe aussi sur la (Figure V.5 et Figure
V.8) I’onde de choc qui se localise au point d’abscisse x = 0.05 pour o =6° se déplace au

point d’abscisse 0.08 pour o = 15° alors que son épaisseur passe d’environ de 0.06 & 0.08.

1V.6.2. Effets du nombre de Mach sur I’écoulement :

Bien que la symétrie de 1’écoulement transsonique est préservée, a position de 1’onde

de choc, pour a = 0°, est repoussée vers le bord de fuite ; elle a passé de la position situe au

( )
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point d’abscisse 0.1 a la position d’abscisse 0.7. D’autre part, on note la valeur du
coefficient de pression qui atteint son minimum au point d’abscisse x =0.1 et cela pour le
nombre de Mach égale a 0.79. L’augmentation du nombre de Mach de 0.7 a 0.79 fait
décroitre le coefficient de pression.

1V.6.3. Influence de modele de turbulence :

Afin de montrer I’influence de modele de turbulence sur les résultats de notre
problématique, on a comparé les résultats du deux modeéles de turbulence (k —¢ ) et
(k — w SST)

Tableau 0-2 Coefficients de portance C;, et de trainée Cp, pour les modeles de turbulence
k—¢ecetk —wSST a 0=0°.

Le modeéle de turbulence Les coefficients M=0.7 M=0.79
C 0.00108 0.008580
k—¢ L
Cp 0.0272 0.466721
C -0.000854 0.001333
k—wSST L
Cp 0.039922 0.046161

Les valeurs des coefficients de portance C;, et de trainée Cp, (Tableau V.3) montrent

que les deux modéles donnent des valeurs trés similaires des coefficients.

Plane 1 K-w 55T
Plane 2 K-w 55T
Plane 3 K=w 55T
Plane 1K-eps
Plane 2 K-eps

Plane3 k-eps

Pressure Coefficient

i T T T | LI | T 1T | T T T | LI | T T T | T T T |
-0,8 -0,6 -0.4 -0,2 0 0,2 0,4 0,6
X[m]

Figure 0-9 Influence de modele de turbulence sur Variation du coefficient de pression
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Pour M=0.7, 0=0°

Flane 1 K-w 55T
Plane 2 K-w 55T
Flane 3 K-w 55T
Plane 1 kK-eps

Plane 5 K-eps

Plane 3 K-eps

Pressure Coefficient

i 1 T | LI | LI L | LI L | LI L | T 1 T | T T T |
-0,8 -0,6 -0,4 -0,2 0 0,2 0.4 0,6
X[m]

Figure V.10. Influence de modéle de turbulence sur Variation du coefficient de pression

Pour M=0.79, a=0°

Les Figures (V.10, V.11) montrent que les allures de la distribution de coefficient de
pression Cp donnés par les deux modeles de turbulence k — € ,k — w SST sont
confondues.

Pour valider la méthode numérique actuelle, la variation des coefficients de trainée
(cp) et de force normale (c;) pour la présente étude de modele de turbulence
k — &, les résultats numériques de Bekka.N [65] .

Notre résultat Bekka [65]
cr 0.466721 0.438
cp 0.008580 0.0466

IV.7 Les résultats d’étude statique :

IV.7.1. Le deplacement :

Pour un angle d’incidence = 0°:
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Pour un angle d’incidence = 9°:

2T8e]
A3
918167

13972e-6 584187
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0.000 1000 2000 (m) -1.2888e-6 Min 0000 1000 2,000 (m)
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167 / 262030
DO0NEETS j 60837e-6

0.00028383 -0.5381e-6
000014192 -1.2992¢-5
0Min -16447e-5
-1.9901e-5 Min
My, = 0,79

Pour un angle d’incidence = 12°:

EL‘
{17 1 W) X
| meeam s

0500 ]

My, = 0,79
Figure 0-10 contours de déplacement total et directionnel au niveau de I’extrados pour les
angle d’incidence a € [0°,15°] et M, = 0,7, 0,79.
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1VV.7.2. La déformation :

Pour un angle d’incidence =0°:

Pour un angle d’incidence =9°:

18161e-6

12104e-6 -3.0586e-7

6.2265¢-7 -43176e-7

2018 Min 0.000 1000 2.000 () EEoloret
] -6.8356e-7 Min

0.500 1500
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3.2027e-5
2.200e-5

5623166
L1255 1.9076e-6
423697 Mi 101026
4 0000 Lo 2000} e 1.000 1000 2000 ()
—— 124775 Min ——
s ] 050 1500
M, = 0,79

Pour un angle d’incidence = 12°:

3.4862e-8 Min o 10 2 X <1107 X
)

9,587 Min (1] Lo0 2000(m)
0500 L500

42055 =z

TH4le-5
-43557e-6 Ll
128275 X
-1:56%9e-5 Min

M, =0,79

Figure 0-11 Contours de déformation élastique équivalente et de cisaillement au niveau
de I’extrados pour les angles d’incidence a € [0°,15°] et M, = 0.7, 0.79.

1V.7.3. L’énergie et I’intensité de déformation:

Pour un angle d’incidence =0°:
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Pour un angle d’incidence =9°:
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0.0088484 : 6.§135e-5
0.0066364 497255
0.0044244 333155
0.0022124 16305e-5
3.784e-7 Min 49552¢-7 Min

0.000 1000 2000(m)
0500 1500

My, = 0,79

Pour un angle d’incidence = 12°:

L1000 2000 m)

My, = 0,79
Figure 0-12 Contours de énergie et I’intensité de déformation au niveau de I’extrados pour
les angles d’incidence o € [0°,15°] etM,, = 0,7, 0,79

1VV.7.4. Les contraintes :

Pour un angle d’incidence = 0°:
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M, = 0,79

Pour un angle d’incidence =9°:

un W0
150
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Pour un angle d’incidence = 12°:

"

M, = 0,79
Figure 0-13 Contours de contrainte équivalente, principale minimale et maximale au
niveau de I’extrados pour les angles d’incidence o € [0°,15°] etM,, = 0,7, 0,79

1VV.7.5. Effets du nombre de Mach sur la structure :

Concernant I’influence du nombre de mach, plus celui-ci augmente, plus les valeurs de
chaque paramétre croit, pour déplacement obtenu sur notre modéle (soit total ou bien
directionnel (selon I’axe X)), par exemple pour un angle d’incidence 9°et M=0.7 le

déplacement total max égale a 6.8375 .10~>m et pour M=0.79 égale a 0.0012773 m .

IVV.7.6. Effets de I’angle d’incidence sur La structure :

L’effet 1’angle d’incidence est claire pour un angle élever les valeurs de chaque
parametre augmente, par exemple: la déformation variée de valeur maximale 0.2 entre
a=0° et a=12°; pour M=0.7 et 0=0°, 9° et 12° les déplacements égale a 1.0392 107 %m,
6.0778.10"5m et 9.4416 .10>m respectivement.

—
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Résultats et discussion

Le risque de dommage est vari¢ dépend de chaque point de surface d’aile et
concentré proche de fixation (fuselage), pour un écoulement transsonique la majorité des

déformations et contraintes passe au niveau de extrados et le bord d’attaque.

1\V.8 Conclusion

Au cours de ce chapitre nous avons presenté les résultats de simulations numériques
pour un écoulement transsonique autour de profil aérodynamique conventionnelle. Nous
avons fait une étude comparative entre nos résultats et des résultats des recherches
précédentes. Puis nous avons étudié le comportement des caractéristiques aéroélastique sur

la surface d’aile pour différentes mach et angles d’incidence.

91

——
| —



Conclusion Générale




Conclusion générale

La résolution des équations régissant les écoulements transsoniques étant complexe, la
simulation numérique devient a la fois une simplicité, sur le plan économique et
performance d’étudier et de comprendre les différents phénoménes concernent les
écoulements autour de profil d’aile, cette simulation nous a permis de déterminer les

caractéristiques de 1’écoulement.

Cette ¢tude nous a permis de simuler un écoulement transsonique autour d’une aile de
trois dimension a profil symétrique NACAO0012 ainsi le comportement des caractéristiques
aéroélastique sur la surface d’aile pour différentes mach et angles d’incidence; ¢a nous
donne des informations importantes pour controler I’état de 1’aile pendant chaque instant

de vol.
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Annexe 1 :

Le programme FORTRAN de calcul des pressions et températures statique :

REAL m
p==101325
t==300
gqama=1.4

ni WRITE(* *)'entrer la waleur de H'
READC(%*, *) m
pinf=p=s{{1+({gamna—1)-29%{n**x?) j%*{gana { gana—1117]
tinf=t={1l+{{gama—1)-2)%{m*x2))
write(* *)'pinf='. pinf
write(* *®)'tinf="', tinf
read(*®, *®) a
if{a.eq.1l) then
gotoll
=l==
goto 02
end 1f
=top

nz =rnd

Les résultats obtenus par FORTRAN :

Nombre de Mach La pression statique (pa) La température (°K)
0.6 79783.46 279.85
0.65 76541.01 277.77
0.7 73423.91 283.24
0.73 71355.63 272.72
0.75 69773.44 268.57
0.77 68453.58 268.21
0.79 67133.77 266.71




ANNEXE 02 :

Les conditions aux limites sont illustrées sur la (Figure .3) :

Eniré

U=0_ =Cte
Sartie Sortie
— e

Coupure intérieur Coupure sup érieur
e S
—_—= I:I 1 — = D
&% &

A B C
w=v=10

Figure .3 Les conditions aux limites

Condition a I'infini amont (a I'entrée) L'écoulement a I'infini amont est a la vitesse
q.lu, .v,)

et d’incidence o d'ou:

o oD _
: H=U_=Ccosd=

Hl ©

gx J’ *

o
.

oD,
V=V, = s =—

= @_=xcosa+ ysing

Condition au bord de fuite (a la sortie)

[5!!_0 [

—= ®_ =0
%_G = @, =0
ox -

Condition sur la paroi du profil |

La Vorticité 0 = 0.
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