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Résume :

Dans ce mémoire nous proposons une simulation numérique pour étudier
les performances aérodynamiques pour déterminer la force de frottement, pour se
faire, on a commencé par la conception de ce modéle sous le logiciel
(Solidworks), passant par 1’étape de maillage sous (CFD) finissant par la
résolution des équations de Navier Stocks décrivant 1’écoulement sous
I’hypothése d’un modéle visqueux, sous le logiciel (ANSYS.19). Les
performances aérodynamiques de ce modele ont été¢ analysées d’une facon
détaillée dans le but principal est ’optimisation sur différents corps pour
déterminer la force de frottement. Et la comparaison des résultats obtenu par
I’étude expérimentale dans la soufflerie. A I’aide de ces résultats obtenus on a
entamé une étude structurale qui inclut le coefficient de frottement pour différent
(Nombre de Reynolds) toute cette étude a pour but d’apprendre les différents
logiciels de la simulation numérique (aérodynamique et structurale) : savoir
comment utiliser la soufflerie et pour améliorer les résultats aérodynamiques.

Abstract:

In this memory we propose simulation to study aerodynamic performance to
determine the friction force, to do so, we started with the design of this model
under the (SolidWorks) software, passing through the meshing stage under (CFD)
finishing with the Resolution of Navier Stocks equations describing the flow
under the hypothesis ofa viscous model, under the(ANSYS.19). software. The
aerodynamic performance of this model was analyzed in a detailed way in the
main purpose is optimization on different bodies to determine the friction force.
And the comparison of the results obtained by the experimental study in the
blower. Using these results obtained, we have started a structural study which
includes the friction coefficient for differ (Nombre de Reynolds) all this study has
the result of learning the different software of digital simulation (aerodynamics
and structural): knowing how to use the blower and to improve aerodynamic

results.



coadlall

el ¢ MY B8 wanil A sell Saaliall olaY) Al jal Do slSlae )yl L Jaall 02a B

Jloninaly JSsgll 43505 Ui 5 (SOLIDWORKS) geali s Jlaninds lly 5 3l 038 apanaiy Ul (ia il
JEA a3 e lalaie) @lllag ol sl 3833 Jlas Al Navier-Stocks <¥alas Jas Liul a2 LWLl 5 (CFD)
Leldad o3 3 saill 13gd AxSaling g V) il pasll ) AdlaYl (ANSY'S.19) clSlaall gl gy Jlasiuly (gl
& A il Al Al e Lale deaniall milially 45 )ad) shoade JSG Lehdad o5 milially 45 )laall 5 Juade JS5
s3a JS Adlsal JSUel) A ) WS Lede Joaniall il oder Alain¥l Ry & 5 a sell 5Ll
4aS 5 JSLel) calisa & ((Nombre de Reynolds ) s (& GI<ial) 3 8 Jalas Ciad it Cangs Sl all

il JSLgl) Calida & ASaabinn 5 V) il (ppuend W AELYL A3l sel) 3L Jlasind




Sommaire

REMERCIEMENTS . .. oot r b r e e b p st e n e nn e nn e e nrenrennes I
DEDICACES. ... ettt sttt et b e s bt ettt b et eat et s bt e e et h e b b e R e b e I
RE S UM . . Il
TABLE DE MATIERE ... v
LISTE DES TABLEAUX ...ttt m e n e nr e n e e \Y
LISTE DE FIGURES ... st Vi
NOMENGCLATURE ...ttt b e et bR bbbt b e e s e e resreesneanesre e e e nre e Vil
ABBREVIATION. . . e Vil
INTRODUCTION GENERALE ET ETUDE BIBLIOGRAPHIQUE .......vviiiiiiiiiiieeeiiineennn, 01

1. Introduction générale

2. Recherche bibliographique
3.But de travail

4. Plan de I’¢étude

CHAPITRE |

Aérodynamique générale.

L. 1 INTRODUCTION L.ttt ettt b et b et ekttt ek e e st e ke e s bt e nbe e e s e e ke e e mb e e nme e e nbeesbeeenr e e nnneenes 9
1.2 HYPOTHESES SIMPLIFICATRICES ....uttetttiutiesteeasteestee st e ssee et et e st e sseeasseessseasseessseanneesnneanseennneanns 9
1.3 GENERALITE SUR L AERODYNAMIQUES .....coiiiiiiiiiiiiiteeee ettt ettt ettt et et et e e e e e e n e e e 10
200 I 1 ST 10
00 I v 11 =13V PSS 10
1.3.1.2 PropPri€teS PRYSIQUES .....ocveeeieiiieie ettt sttt ettt st be e eneenas 10

L4 L ECOULEMENT ..ttt sttt ettt ettt h etttk et e bt e s bt e e he e ekt e e R e e e st e e she e e mb e e e be e e beesbbeenbeeanneenneens 11
1.4.1. ECOUIEMENT TAMINGIIE ........oocvveeeeeeeece ettt s en et en s 11
1.4.2 ECOUIEMENT TUFBUIBNT.........vocveee ettt en s en s 11
1.4.3 Ecoulement toUrDIlIONNGITE .............cooveveveevreeeeeeeesesieee sttt 12
1.5 FORCES AERODYNAMIQUE........ciitiiiiiiiiiieieeee ettt ettt ettt ettt e et e et et e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e aaaeeens 12
[.5.1 FOICE 08 POMTANCE. ... .eiuieiieee ettt bbbt bbbttt bbb 13

L5.2 FOICE AR ITAINEGE «.oooeeeeeeeeeeeeeeeeee ettt a e anaes 14



R R 1Y/ o Lo N (o (= U T S SSS 14

1.5.2.2 Trainée de frottemeNt........cccieieieece e 14
1.5.2.3 Trainée de forme(Profil) ......c.cooiiiiiece e 15
1.5.2.4 COEffICIENT & tralNEE ......ccviiiieiieieie bbb 15
1.5.2.5 COEfFICIENT U8 PrESSION ....vveviiiieie et re e ns 15
1.5.2.6 DELEIMINGLION ..ottt e et saenresrenreereanes 16

1.6 MOMENTS AERODYNAMIQUES......eeiiiiiitiieeeeitiereeestteeeesaaeeeeeassteseesssseseesaasseeeeasnsesssssssseseessnssenens 16
1.7 RESISTANCE DE L'AIR ...veutitiitesietesteieseasesteseesesseseeseesessessesessessessasesseseessssassessessssessessnsessessasessenses 17
L. 7.0 LS CAUSES ...tttk s e e st b e et e b e et e b e e nn e e nnn e e n e e nr e ne e 17
1.7.2 Facteurs influencant 1a résistance de I'air ... 17
R R AN | - PP 17

L. 7.2.3 VITESSB vttt b e b bbb Rt b bbb b reenes 17
1.7.2.4 MASSE VOIUMIGUE ....cvveiieiece ettt ettt et ae e e rs 18
1.7.2.5 FOIME AU COIPS ..ottt bbbt b bbb 18

1.8 COEFFICIENT AERODYNAMIQUE ...eeiiiiiitiieeeeitieeeeeiteeeeesstteeesesateeeesssseeeesassseseessnsssssssnsseseesanssenens 20
1.8.1 COEFfICIENt U POITANCE......cuveiiieie ittt te e e aras 20
1.8.2 COETFICIENT A& traINEE.......oiiiecieie e e 20
1.9 NOMBRE DE REYNOLDS. ... cciittietieitieasiee sttt astessiea e beesseeateesaeeanbeesseeasbessssesseeaseeebesssseeseesnnesnseens 21
1.10 COUCHE LIMITE AUTOUR DES OBSTACLES ....c.utiitiiitieetiesiteateesiteastesssseassessseesssessssesssesssnesnsenns 21
0 I = T T o SRS 21
1.10.2 Transition Laminaire-Turbulent de la couche limite...........ccccooviiiiniiiiinenn e 22
1.10.3 Contrdle de 1a coUChe HMITE ........oiiiieiiieie s 23
1.10.3.1 Systémes de CONtrole aCtif .........coooeiiiiiiie e 24
1.10.3.2 Systémes de CONLrOle PASSIT .......cviiieieiiiieee e 24
1.10.4 Décollement de 1a couChe TIMITE .......c.coviiiiiiiiiiciceee s 24

[. 11 CONCLUSION ...utteutie ettt et ettt ekt e sttt e ettt e skt et e e bt e st e e ahe e ek e e e be e e st e e ah e e e mbeeebe e et e e saneenbeeanneenneens 25

CHAPITRE II

EQUATIONS MODELE MATHEMATIQUE.

R [N =10 0 10 o3 i [ P 27
11.2 MODELISATION MATHEMATIQUE ......ciiiiiiiiiiiee ettt ettt ettt ee et ettt ettt et e e e e e e e e e e e e e e 27
[1.2.1 EQUAtIONS d& traNSPOIT .......ei ittt eabeesreeeree s 27

[1.2.1.1 EQUALION A'ENEIGIE ..ottt bbbttt 28



1. 2.1.2 ENEIGIE TOTAIE ........veveiececeeeeese ettt ettt ettt ettt 28

11.2.1.3 EQUALtiON d& CONTINUITE ........oviitiiiiiitiieie e 29
11.2.1.4 Equations de quantité de mouvement (Navier StOKES).........ccccevererereniesieseseereene 31

[1.3 MODELISASION MATHEMATIQUE ....vevvittteriesiateseeseasesteseesessessesessesseseessssessessssessessessssessessessssenees 31
[1.4 METHODE NUMERIQUE .....e.viuiititeieseatestesiesestesaesestestessesassesseseasesseseesessassessesessessessnsessessesessenes 31
11.4.1 Méthode des VOIUMES FiNIS (MVF) ..o 32
[1.5 MODELE DE TURBULENCE( K-E) ...viiiiiiiiitieitiie sttt sttt st 33
[1.5.1 Autres MOdeles de tUFDUIENCE ........cvoiiiiiie e s 35
11.5.1.1 Modéle (K-g) réalisable ...........cccvoiieiiiiice et 35
[1.5.2 Equation général de tranSPOIT..........coveiieieiieieeese e 36
11.5.3 Fonctions de paroi STANAITS ..........cueieiiierieieiese e 37
[1.5.3.1 ChamP MOYEN .....c.oiiieiie ettt ettt be e sre e eesre e aeentesneenrs 37
11.5.4 Détails sur la procédure de réSOIULION ...........coeiiiiieiiic e 38

| IS @] N (o] I L1 (0] N TS TOPRUPTURRPROP 40

CHAPITRE 111

SIMULATION NUMERIQUE.

T L INTRODUGCTION ...utiiitttetee sttt ettt ettt ettt et et e et e s s e e abe e be e e abe e shs e e b e e e be e et e e smneenbeeanneeneens 42
[11.2 PRESENTATION DES LOGICIELS ANSYS 19.0 ...ttt 42
[11.3 DEFINITION DU LOGICIEL SOLIDWORKS ...t 43
11,4 BUTS DE LA SIMULATION ...tiiiuiiieiitteesitieesiteeaaiteeestteeaatseeatsaesssaeansseesnbeeesnbeeesnbeeesnseesssneesnnneeans 43
111.5 FORMULATION GEOMETRIQUE DU PROBLEME ...vvvviiiiieieiiiitiirieeeeeeessssitttreeeeeeesssssnssrsseeesesssnanns 44
H T R LT 1= LSRR 44
111.5.2 Création du différent corps gEOMELIIQUE ........ccveiveeiiiiieieee e 46
111.5.3 Condition de 1a SIMUIALION .........ceoiieicie e 46
111.5.3.1 Modele physique et conditions aux HMITES .........ccooviiiiiiiiiiice e 46
111.5.3.2 Hypotheses SIMPITICAtrICES .......ccoiiiiieececce e 47
111.5.3.3 Modele physique et CONCEPLION.........cccvciiiiieiiee e 48
[11.6 CREATION DU MAILLAGE ... .ciitiiitieeieesteeasieestteateesseeateesseeabeesseeassessssaassessssessessssesssessssesssenns 48
[11.6.1 Choix du type de MAIlIAge ..........ooiiiiiiie s 49
111.6.1.1 Maillage structuré (QUadra /NEXA) .........cccccveieeiieiieie e 49
111.6.1.2 Maillage non Structuré (tri Etra) ........ccoeveeiieie e 50
[11.6.1.3 Maillage NYDIIAE .......ooviiiiieee s 50

I11.6.1.3.1 Génération d’un maillage de couche limite..........ccccovvviiiiiniiiiiiii e 50



111.6.1.3.2 Choix du modele de tUIBUIBNCE .......c..eeeeeeeeeee e 50

HL7 MAILLAGE DE ANSY S 19.0 ..ottt st nee s 51
[11.7.1 Création de maillage et volume CONIOIE ..........ccooiiiiiiiiiiee e 51
[11.7.2 Conditions de 12 SIMUIALION ..........ccooiiiiiiiii s 52
111.7.3 Création et raffiné de Maillage..........cocviveiieii i e 53
[11.7.4 Parametres de maillage qualité orthogonalite..............coooiiiiiiiieniine e 56
[11.7.5 Définition des frontiéres et du domaine d'€tUde ..........ccceveveieiieiieniieiere e 57

[11.8 LES ETAPES DE LA SIMULATION NUMERIQUE SUR ANSYS 19.0......coviiiiiiiiieieise e 57
111.8.3 Conditions aux limites et ’ODbjJeCtif.......cccccveviiiiiiiiiieiic e 59
[11.8.4 Boite de dialogue du Mmodele VISQUEUX ........cceieieiiririeiieiieieese e 60
[11.8.5 CoNAItIONS U INIET .....eoviiieieiiee et e e nns 61
[11.8.6 LeS ValeUrs de FETEIEINCE..........uiiiieiiieie e b 61

T11.9 LES SOLUTION ....ccttvesiettetestestesestesteseasestetesesseseesessessessesessesseseasessessesaasessessesesbesseseasesseseesessenens 62
[11.9.1 SOIULION METNOUES.......cueeieieiecie ettt e nre e ens 62
[11.9.2 SOIULION CONTIOL.......oiiiiecie ettt nns 63
[11.9.3 REPOIt AFINITION .....c.veiiiciic e 63

[11.9.3.1 FOICE e trATNER ......oviieiieeiieieeiee ettt ettt bbb enes 63
[11.9.4 Control des valeur (Moniteur réSidUEI) ..........cooereiiiiiii s 64
[11.9.5 Initialisation deS CAICUIR...........oiiiiiee e 64
[11.9.6 RUN CAICUIALION ...ttt sne e e nneenns 65

TT1.10 CONCLUSION ...ttt sttt ettt ekttt e s st et e e b et et e eb s e e bt e be e e beesnteebeesnneeneens 66

CHAPITRE VI

RESULTATS ET DISCUSSIONS.

V1L INTRODUGCTION ..ttt ettteattte ettt ettt ettt et st e e st e e s sttt e sabe e e aab e e e eab e e e nab e e e ebb e e e st e e e nnbe e e nneeenneas 68
V1.2 RESULTATS ET DISCUSSION. ...cuttetttastiestteasteesieeessesssteessesasseessesssseessessnsesssessnsesssessnsesssessnsesssnes 68
VI.2.1 Différents régimes de 1’écoulement pour les formes géomeétriques ...........ccoovvvervennnnne 68
V1.2.2 Méthode de la solution (Interface résiduelle) ...........ccovvviieiiiiiiececee e, 69
V1.3 ETUDE DE CONVERGENCE ET D'INDEPENDANCE DU MAILLAGE .......vvvveceeresiissessenesessesessnen, 70
V1.3.1 FOICE e trATNEE....c.eeeeeciiecieee ettt sttt et e e s teete e s e seebeeneenneenaeenee e 71
AV o B - W oo 1 11 =] o =T o ST RS 72
V1.4 VISUALISATION DES RESULTATS ...utteutieitteanteesireesteeasseaseessseessesssseesseesssessssssnseessssssesssnssnsesssns 72
V1.4.1 Visualisation des [ignes de COUTaNT...........ooiiiriiirieieiese s 73

V1.4.2 CoNtOUr de 18 VITESSE TESUITANTE ......veeeeeee ettt e e e e e eeeeeens 77



V1.4.3 Contour de 1a pression reSUITANTE...........ccveiuieieiie e 80

VI1.4.4 Contour de 1a tUMDUIBNT .......o.eii e 83
V1.4.5 Visualisation de 1a coUChe TIMITE ..........ccveiiiiiiieiiceee e 86
V1.4.6 Les courbes de XY 08 PreSSION ......c.ecueieeiueeiieiieiieeieeseesie e ssaesaessesee s e saeenaesraesaeenee e 88
V1.5 FORCES AERODYNAMIQUES SUR LA STRUCTURE DE COURBE ......veveriaiiiiesierestesiesensessesessessenens 90
V5.1 L8 MOMENT ...ttt ettt e e e s et e st e e e ssb e e e nnb e e e anbe e e e 90
V1.6 INTERPRETATION DES RESULTATS  ..cutteitttauteesirtasteessteanteessseessesssseassessssesssessssessssssnsessssssnsesssns 90
V1.6.1 Criteres de CONVEIGENCE ... .ecuiiuieiieeieetiesteesteetesteesteeeestaesteestesseesteesteaseesseesbeanaesraenseeneens 90
V1.6.2 Coefficients aBrodyNamMIQUES.........ccviieireeiueeiesiesieeeesteesteeee s e e sr e e reesae e sraesneenee e 90
V1.6.2.1 RésUltats qUaNtItatifs..........coocoriieiiiiie e 90
V1.7 METHODE DE SPECIFICATION ECHELLE D’INTENSITE TURBULENTE ET DE LONGUEUR.............. 92
VI.7.1 Erreure abSOIUE €t FIALIVE .........cveiiriiiiii e 93
V1.8 VALIDATION ET VERIFICATION ...uviuiiuitesiestatesteseesessesseseasessessssessessessssessesssssssessessesessessessssenses 95
AV R 0] (o U] (o] PO P PP 97
CONCLUSION GENERALE ... .ottt ettt e et e st bae et e e snta e e nnteeennaeeans 99

REFERENCES BIBLIOGRAPHIQUES.



Liste des figures

Chapitre |

Figure. 1.1 : Ecoulement laminaire. ...........oooouiuiiie it 11
Figure. 1.2 : Ecoulement turbUIeNt. ... ... ..ot 11
Figure. 1.3 : Ecoulement tourbillonnaire. .............ccoueeme oo 12
Figure. 1.4 : La résultante des forces aérodynamiques. ............c.ooevriiiiniiiiriieiiinianeeens, 13
Figure. 1.5 : L’écoulement du fluide autour d’un profil d’aile....................coooiviiiiiiiinnn. .. 13
Figure. 1.6 : Tourbillons MarginauX. ..........coeouiiniitiniiiie e e, 15
Figure. 1.7 : moments aérodynNamiQUES. .........c.ouinrorinint ettt e eee e 16
Figure. 1.8 1 RESIStaNCe de I'ail. ... ..o e 17
Figure. 1.9 : Résistance quasi nulle plaque blatte horizontal ......................ccooiiiiiiiii 18
Figure. 1.10: Résistance de plaque plate 100 %0..........cooviniiiriiii e, 18
Figure. 1.11 : Résistance de demi SPRere 75 %0..........ouiririiiii e, 19
Figure. 1.12 : Résistance de 1a SPhere 50 %o.........c.oviniiniinii e 19
Figure. 1.13: Résistance forme de NACA 15 %........ccoiriiiiiiiiiii s e 19

Figure. 1.14 : Résistance forme profil 5 %0..........oiiiiiii 20

Figure. 1.15 : Coefficient de la portance. ...........cooiiiiii i 20

Figure. 1.16 : coefficientde latrainée. ... 22

Figure. 117 : Couche lIMIte. .. ... e e 23

Figure. 1.18 : Couche limite se développant sur une plaque plane

passage de 1’état Laminaire a 1’état turbulent. [S]. ... 23

Figure. 1.19 : Décollement de la couche limite. ... 25

Figure. 1.20 : Point de décollement pour une couche limite laminaire. ........................... 25

Chapitre 111

Figure 111.1 : Logiciel de simulation de mécanique des fluides ANSYS. ..........cooiiiiinnnn, 43
FIgUre. I 2 - Le SPNeIe. .o 44
Figure.111.3 : Le demi-SPRere. ...t 44
Figure.l11.4 : Le assiette-plate (trapézoidale ), plaque plate. ............ccooiiiiiiiiiiiiiins 44
Figure.111.5 : Le profil (NACA 0040). ....nviriiiie e e 45
Figure.l11.6 : Géometrie et conditions aux limites. ... 45
Figure.l11.7 : Création volume de contrdle et lignes du contour. ...............cceeeviiiiinnnn... 47

Figure.l11.8 : Modele physSique SPhere. ... ..., 47



Figure.l11.9 :

Figure.l11.10 :
Figure.l11.11 :
Figure.l11.12 :
Figure.l11.13 :

Figure.111.14 :
Figure.l11.15 :
Figure.lll. 16 :
Figure.l11.17 :

Figure.111.18
Figure. 111.19
Figure.l111.20

Figure.l11.21 :
Figure.111.22 :
Figure.111.23 :
Figure.l11.24 :
Figure.111.25 :
Figure.111.26 :
Figure.l11.27 :
Figure.111.28 :
Figure.111.29 :
Figure.111.30 :
Figure.l11.31 :
Figure.111.32 :
Figure.111.33 :
Figure.111.34 :
Figure.l11.35:
Figure.111.36 :
Figure.l111.37 :
Figure.111.38 :

Liste des figures

Modele physique profil........ ..., 48
Domaine de modélisation. .............o.iiiiriiii i 48
Maillage structuré et Non StruCtUré. ... ..ot 49
Maillage SPhETE. ... .. vt i e o1
Maillage plaque-plate ........cooriiii i 51
Maillage profil NACA 0040 ......oooiniiniii e e 52
Maillage demi-Sphere 52
Maillage utilisé et raffing ... e 54
inflation de 1a SPhere. ... e 54
sinflation de lademi-spheére..........coooiiiiii i 54
inflation de profil....... ..o i e 55
inflation de plaque-plate. ..., 55
Criteres de qualité de I’orthogonale maillage. ..................coviiiiiinnn 56
Criteres d Inflation..........ooiiiii e 57
Nom de 1a SEIECLION. ......oviei e 57
Domaine de modélisation inlet...............oooiiiiiiii i 57
Geéomeétrie simulée et domaine de calcule.............oooiiiiiiiiiiii i, 58
Lanceur de Fluent ANSYS 19. 0.0t 58
FENBtre gENErale. ... ..o, 59
boite de dialogue modele VISQUEUX..........oiuiitiiiiiiiiii e 60
Activer la boite de dialogue dumodeéle. ... 60
Les Conditions aux lIMITeS..........ooiiiii e 61
Valeurs de refBreNCE. ... ..o 61
Chois d’algorithme de calcule et “’discritization schemes’..................ccceeee.. 62
SOIULION CONEIOL. ... e e 63
Report definition de latrainée............coiiiiii i 63
Affiche les fenétres Monitor résidue. ...........ovviiiii i, 64
Solution INtIAlSALION. ..o 64
Fenétre calculs en fonction de I’itération pour obtenir les résultats................. 65
Fenétre run Calculation......... ... 66



Figure.VI.1:
Figure.V1.2 :
Figure.VI.3:
Figure.VI1.4 :
Figure.VI.5:
Figure.V1.6 :
Figure.VI.7 :
Figure.VI1.8 :
Figure.V1.9:
Figure.VI1.10
Figure.VI.11
Figure.VI.12

Figure.V1.13 :
Figure.V1.14 :
Figure.VI1.15 :
Figure.V1.16 :
Figure.VI1.17 :
Figure.V1.18 :
Figure.V1.19 :
Figure.V1.20 :
Figure.VI1.21 :
Figure.V1.22 :
Figure.V1.23 :
Figure.V1.24 :
Figure.VI1.25 :
Figure.V1.26 :
Figure.V1.27 :
Figure.V1.28 :
Figure.VI1.39 :
Figure.V1.30 :

Liste des figures

Chapitre IV

Fenétre scalde résiduelle de plaque-plate 25m/s..............ccooviiiiiiiiiiiiiinn., 69
Fenétre scalde résiduelle demi-sphére 15m/s............ooooviiiiiiiiii i 69
Fenétre scalde résiduelle de la sphére 20m/S............coooiiiiiiiiiii i, 70
Fenétre scalde résiduelle profil NACA 0040 30m/s........cccvevviniiniiiiniineiiin.s 70
Fenétre force de trainée de plaque-plate 25m/s............ccoviiiiiiiiiii i, 71
Fenétre force de trainée demi-sphere 15m/S..........coovviriiiiiiiiiiiiiiee, 71
Fenétre force de trainée de la sphére 20m/s..............oooiiiiiiiiiiiiii 72
Fenétre force de trainée de profil 30m/s.............ooiiiiii i, 72
Les lignes de courant L12m/S.........ouuiniiriii e 73
Les lignes de courant 1om/S. ... ..ot 73
s Les lignes de courant 20MY/S. .......c.oueiniiniie i 74
Les lignes de courant 25m/S.........o.iririii e 74

Les lignes de courant de la sphére vitesse 30mM/S............ccoovviviiiieieninennnn.. 74
Les lignes de courant demi-sphére vitesse 15m/s..............ooiiiiiiiiiiinnn.n. 75
Les lignes de courant demi- sphére vitesse 30m/s. ..........ccceveviiiiniiiiiinnnn.n. 75
Les lignes de courant de plaque-plate vitesse 15m/S............cccoevviviniiiinnnnnn, 75
Les lignes de courant de plaque-plate vitesse 30m/s. ............ccoevvviiiniinnnn. 76

Les lignes de courant de profil vitesse 30m/s............ccoooiiiiiiiiiiiiiiiiin 76
Les lignes de courant de profil vitesse 30m/s.............cocoiiiiiiiiiiiii 76
Contours de vitesse pour sphere vitesse 12m/S. ...........cooevviiiiiiiiiiniiinnnns 77
Contours de VItesse PoUr 15M/S. ... ... 78
Contours de VIteSSe POUr20M/S. ... ...ttt eeieae 78
Contours de vitesse pour SPhere 30M/S.........ooviniiiiriie e 78
Contours de vitesse pour demi-sphere 15m/S..........ccoiviiiiiiiiiiiieeiinn. 78
Contours de vitesse pour demi-sphere 30M/S..........ccoviviiiiiiiiiniiiieenennns. 79
Contours de vitesse pour plaque-plate 15m/s............ccooviiiiiiiiiiiiiaa, 79
Contours de vitesse pour plaque-plate 30m/s...........ccooiiiiiiiiiiiiii . 79
Contours de vitesse pour profil 15m/s.........ccoooiiiiiiiiii e 80
Contours de vitesse pour profil 30m/s.........c.coovvriiiiiiiiiiiii e 80
Contours de pression de la sphere vitesse 15m/S..........cccoovviiiiiiiiiiiiiiiiinnn, 81



Figure.V1.31 :
Figure.V1.32 :
Figure.V1.33 :
Figure.V1.34 :
Figure.V1.35 :
Figure.V1.36 :
Figure.V1.37 :
Figure.V1.38 :
Figure.V1.39 :
Figure.V1.40 :
Figure.V1.41 :

Figure.V1.42 :
Figure.V1.43 :
Figure.V1.44 :
Figure.V1.45 :
Figure.V1.46 :
Figure.V1.47 :
Figure.\V1.48 :
Figure.V1.49 :
Figure.V1.50 :

Figure.VI1.51 :

Figure.VI1.52 :
Figure.V1.53 :
Figure.V1.54 :

Liste des figures

Contours de pression de la sphere vitesse 30M/S............ccocovviiiiiiiiiinn, 81
Contours de pression de la demi-sphére vitesse 15m/s.................cccvveee... 81
Contours de pression de la demi-sphére vitesse 30m/s................coeuene. 82
Contours de pression de la plaque-plat vitesse 15m/s................ccevnnnn. 82
Contours de pression de la plaque-plat vitesse 30m/s.................ceennnn.. 82
Contours de pression de profil vitesse 15m/S...........ccoovviiiiiiiiiiiiiiiiin.. 83
Contours de pression de profil vitesse 15m/S...........ccoovviiiiiiiiiiiiniinn.. 83
Les contour turbulence de lasphere 15m/s.............ccooiiiiiiiiiiiiiiiin, 84
Les contour turbulence de lasphére 30m/s............ccooiiiiiiiiiiiiii, 84
Les contour turbulence de demi-sphére 16m/s.............ocooiiiiiiiiiinnn, 84
Les contour turbulence de demi- sphére 30m/s............ccooiiiiiiiiii, 85
Les contour turbulence de plaque- plat 15m/s.............ccocoiiiiiiiiiiinn, 85
Les contour turbulence de plaque- plat 30m/s...............coooiiiiiiiii. 85
Les contour turbulence de profil 15m/s.............cooiiiiii i, 86
Les contour turbulence de profil 30m/s............ooiiiiiiii i 86
Visualisation de la couche limite pour sphere vitesse 30m/s..................... 87
Visualisation de la couche limite pour demi-sphere vitesse 30m/s.............. 87
Visualisation de la couche limite pour plaque-plate 30m/s....................... 87
Visualisation de la couche limite pour profil vitesse 30m/s...................... 88
Les courbes de XY de pression pour SPhere ............ccoeivveniiiiininininnnnn, 88
Les courbes de XY de pression pour demi-sphere..............ccoooevviniinnns 89
Les courbes de XY de pression pour plaque-plate..................cc.ovveennen. 89
Les courbes de XY de pression pour profil.................oooiiiiiiiiiii., 89
Résultats typiques et conclusions [31].......coevriiiiiiiiiiiiiiceeeieee 92



LISTE DES TABLEAUX

Chapitre |
Tableau. 1.1 : Régimes en fonction du Rynolds résulte expérimentaux..................c.oeeenene. 23
Chapitre 11
Tableau.l1.1 : Coefficients du modéle de turbulence K-g...........c.ooiiiiiiiiiiiiiien, 35
Tableau.l1.2 : Termes des grandeurs tranSpoOrtees. ........o.verivrineeniireiriieeeeeanaiienananns. 37
Chapitre 111
Tableau.l11.1 : Technique Details. .........ccooiiiii e 46
Tableau.l11.2 : Fluent propose différents mode¢les de turbulence résumés. ....................... 50
Tableau.l11.3 : Formulation méthode simple Second ordre..............ccoevviviiiiiiiiineninnnn... 62

Chapitre IV

Tableau.VI.1: Forces aérodynamiques étude expérimentale................c.cooveeiniiininiinnn.. 91
Tableau.V1.2 : Comparaison des résultats de Raynold. ...............cccooeiiiiiiiiiiiiniiine, 91
Tableau.V1.3 : Forces aérodynamiques étude expérimentale................cccoevvviviinininn... 93
Tableau.V1.4 : Les erreur absolue et relative pour Sphere.............ccooeviiiiiiiiiiiiiiinn, 94
Tableau.VIL.5 : Les erreur absolue et relative pour demi-sphére...............cooeeviiiiiiinnnn 94
Tableau.V1.6 : Les erreur absolue et relative pour plaque-plate.................c.oooiiiiiii, 94
Tableau.VIL.7 : Les erreur absolue et relative pour profil.....................cocol, 94

Vi



Nomenclature

Notations usuels :

m : masse du fluide (Kg)

P: volume élémentaire (m?)

t: temps (s)

f : fréquences (HZ)

V™ : vecteur de vitesse

71 : vecteur unitaire normal a un élément de surface
s : surface élémentaire (m?)

P : pression locale du fluide (Kg/ms?)
u : composante axiale du vecteur vitesse (m/s)
v . composante verticale du vecteur vitesse (m/s)

x, Y : les coordonnées cartésiennes
X, Y : les coordonnées adimensionnelles

V . le volume du volume de contrdle

A" le vecteur I’aire de la surface

So : le terme source (la source de @ par unité de volume)
Nraces . le nombre de faces (interfaces) du volume de contréle
vr . le flux de masse a travers I’interface f

Ay > I’aire de I’interface f

Symbole Grecque :

p: Masse volumique (Kg/m?®)
Q : volume de contrdle (m®)

¥ : Surface de contréle (m?)

L : viscosité dynamique (N.s/m?)

® : la dissipation visqueuse (N/s.m?)

I+ : le coefficient de diffusion de la grandeur ®

@y : la valeur de @ transférée par convection a travers I’interface f

CV'®)x : lavaleur de "V’ normal (perpendiculaire) a I’interface f



Nombres sans dimensions :

Re: nombre de Reynolds
Cuq: coefficients de trainée
C, : coefficient de portance

"¢ coefficient de portance moyenne

St : nombres de Strouhal

Abréviations

CFD Computational fluid dynamics

PIV Particleimage velocimetry

2D Bidimensionnel

3D Tridimensionnel

CAO Conception Assistée par Ordinateur.
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GENERALE




Introduction genérale et etude bibliographique

1. Introduction générale

La mécanique des fluides est une science qui étudie le comportement des fluides au
repos et en mouvement. C’est une science qui trouve des applications dans plusieurs domaines
tels que I’astrophysique, la biomédecine, la météorologie, la géophysique, la physique du
plasma, 1’aérodynamique, I’hydraulique, les turbomachines et les équipements thermiques. La
mécanique des fluides est subdivisée en plusieurs branches qui sont définies par les propriétés
des fluides [1].

Le développement de l'aérodynamique a suivi celui dautres sciences telles que
I'informatique avec l'apparition d'ordinateurs de plus en plus puissant, malgré leur co(t, les
techniques expérimentales (essais en souffleries) et bien sir, les mathématiques avec leurs
grands progres et contribution en techniques numériques pour la résolution en mécanique des
fluides des équations de NAVIER STOKES généralisées [2].

En fait, toutes ces avancées sont dues a 1’aérodynamique. Cette branche de la
dynamique des fluides Implique principalement la compréhension et I’analyse des flux d’air,

et A propos de leur effet sur les éléments solides environnants.

Son comportement est completement prédit par les équations de Navier-Stokes pour un
fluide compressible. Ces équations aux dérivées partielles trouvent de nos jours une solution
numérique. L’air étant le siége de phénomeénes turbulents, la solution recherchée ne peut étre
qu’instationnaire, mais les échelles des structures géométriques rencontrées sont tellement
nombreuses que des modeles théoriques et numériques doivent étre imaginés pour capter ces
phénomeénes instationnaire Nous avons revu et rappelé les bases de I'aérodynamique et des
souffleries afin d'étudier les forces affectant les formes géometriques, notamment la force de

frottement, la force de portance, le couple et leurs propriétés distinctives.

Le travail effectué dans le cadre de mémoire de fin d'études porte justement sur
I'écoulement autour de sphere avec comme objectif principal la réduction de la trainée.
Différentes sphéres ont été usinées puis soumises a des essais en soufflerie pour la

détermination des coefficients de trainée et de pression a plusieurs nombres de Reynolds.
{
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L’objectif du présent travail est d’¢tudier avec une simulation numérique le
comportement aérodynamique et le travail expérimental est ensuite complété par une
simulation numerique par logiciel ANSYS 19.0 de I'écoulement autour d'une sphere et
plusieurs formes geométriques. Les résultats obtenus sont comparés a ceux obtenus

expérimentalement.

Chapitre 1

Dans le premier chapitre, nous avons revu et rappelé les principes de base de
I'aérodynamique afin d'étudier les forces affectant par les formes géométriques, notamment la
force de frottement, la force de portance, et leurs propriétés distinctives.

Chapitre 2

Le chapitre deux présente la modélisation mathématique du probléme qu’on a. On cite
les hypothéses simplificatrices accompagnée par une étude détaillée des équations qui
régissent un écoulement incompressible visqueux en régime stationnaire pour mesurer les

mouvements de fluides sous conditions aux limites.

Chapitre 3

Dans le troisieme chapitre On cite les géométries a étudiées et la méthode de résolution
numérique de 1I’écoulement de I’air, depuis la création de la géométrie sous workbench 19.0 et
la génération du maillage en CFD(ANSYS.19.0), en passant par le paramétrage de "Fluent »
(ANSYS .19.0) jusqu'a la résolution. Les résultats de la simulation numérique seront

interprétés et discuter. Ces derniers seront représentés sous forme des graphes et contours.

Chapitre 4

Le quatrieme chapitre concerne 1’é¢tude aérodynamique de notre profil (simulation
numérique sur différents corps pour détermines la force de frottement) ; et structurale les
formes géométriques. Finalement on a passé a la comparaison des résultats. Numériques avec

les résultats expérimentaux.

On a terminé notre travail par une conclusion générale.




2. Recherche bibliographique

La recherche est liée directement a 1I’évolution de la technologie ; et c’est ce qui
pousse les chercheurs a avancer dans des cas trés compliqués et d’actualité susceptibles d’étre
traités a 1’aide d’un outil informatique trés puissant et avec des moyens expérimentaux les
plus sophistiqués et les plus performants. Afin d’élargir nos connaissances dans ce domaine,

nous avons fait une lecture des autres auteurs qui se résument comme suit :

P. ARDONCEAU, en (2009) a développé une procédure nodale de résolution
numérique de I'équation de Laplace appliquée aux écoulements a potentiel de vitesse autour
de corps portants. Cette méthode est basée sur les conditions de Direchlet internes exprimées
aux noeuds du maillage plutdt que sur des parties lisses de la surface. Ensuite une formulation
originale de type Neumann des conditions de Kutta est proposée. Exprimée sous forme d’une
minimisation du flux pariétal de la vitesse, elle entraine une réduction sensible de I’impact de
la discrétisation sur I’estimation des efforts globaux par rapport aux formulations locales. La
méthode est applicable aux écoulements bi ou tridimensionnel, stationnaires ou non

stationnaires.

F. Meddane et al (2007) ont étudié I’écoulement de fluide autour d’un obstacle,
telle une aile de profil NACA 0021. Ils ont montré que ’utilisation du volet a une la fluence

directe sur la distribution de pression et donc sur les forces aérodynamiques du profil

D.LIU et AL, en (2012) ont étudié numériqguement un écoulement visqueux
bidimensionnel autour d'un profil d'aile supercritique de type RAE2822 pour différents
nombres de Reynolds. La solution est passée sur la résolution de I'équation de Navier —Stokes
a deux dimensions avec l'utilisation le modéle de turbulence  Spalart - Allmaras (SA). Les
résultats des calculs sur l'aile RAE2822 est comparée avec les résultats expérimentaux de la

soufflerie. Le traitement numérique effectué pour un intervalle de nombre de Reynolds entre 2

(7] 76 jusqu'a 2. [(7)] "6, et pour de cas de nombre de Mach: 0,74 et 0,8 avec un angle

d'incidence variable de 2° a 6°. Les resultats montrent que la répartition de la pression de
surface supérieure comprenant I'emplacement et l'intensité des ondes de choc et de la
pression, changé apparemment avec des nombres de Reynolds, Les résultats numériques
obtenues montre que 1’effet de nombre de Reynolds doivent étre considérés lors de la

conception et I'optimisation des gros porteurs appliqués au profils aérodynamiques.




Madani et Abidat (2002) Ont proposé un algorithme pour la résolution des
équations de Navier-stokes, qui utilise une combinaison de deux schémas aux différences
finies d’ordre 0(h2) et 0(h4), afin d’étudier les écoulements instationnaires autour des corps
profilés. Les avantages en temps de calcul et en précision de la méthode proposée ont été mis

en évidence.

Dal Jae Park et al (2007) Ont étudié expérimentalement les effets de différentes
obstructions formées sur la propagation de la flamme dans un emprisonnement rectangulaire.
Quatre obstacles simples différents ont été employés : sections transversales rectangulaires,
cylindriques triangulaires et carrées avec des rapports de colmatage de 5 et de 10%. Ils ont
utilisé une caméra vidéo a grande vitesse pour étudier l'interaction entre une flamme de

propagation et I'obstacle. Des images temporellement résolues de flamme ont été observées.

Les vitesses de déplacement de flamme qui sont fonctions de la densité de probabilité
ont été obtenues pour les différents obstacles. Comme la flamme de propagation empiéte sur
I'obstacle, une augmentation de vitesse locale de propagation due a I'expansion du gaz brileé et

au colmatage de l'obstacle a été obtenue.

Cette augmentation locale de vitesse devient plus grande en allant d'un obstacle
circulaire a un obstacle triangulaire ou carré. lls ont trouvé que Les vitesses mesurées avec
différents rapports de colmatage pour le méme obstacle et ramenées a une moyenne de
déplacement de flamme n'étaient pas sensiblement différentes a celle étudiées dans ce travail.
Cependant, ils ont observé I'augmentation de la vitesse la plus rapide ramenée a une moyenne

de flamme.

Madani et Abidat (2002) Ont proposé un algorithme pour la résolution des
équations de Navier-stokes, qui utilise une combinaison de deux schémas aux différences
finies d’ordre 0(h2) et 0(h4), afin d’étudier les écoulements in stationnaires autour des corps
profilés. Les Avantages en temps de calcul et en précision de la méthode proposée ont été mis

en évidence.

F. Meddane et al (2007) Ont étudié 1’écoulement de fluide autour d’un obstacle,
telle une aile de profil NACA 0021. IIs ont montré que 1’utilisation du volet a une la fluence

directe sur la distribution de pression et donc sur les forces aérodynamiques du profil.




Ankur Bajoria (2008) A effectué un travail sur le flux de vent autour d'une plaque
carrée. Le logiciel ADINA qui utilise la méthode des éléments finis a été utilisé pour la

simulation. Le modeéle

De turbulence K-¢ a été utilisé. Dans ce projet, il a augmenté le nombre de Reynolds
pour diminuer la viscosité de 0,01 a 0,0001 N.s /m2 dans trois modeles différents. Cela aide a
étudier l'effet de la non-linéarité et les différentes mesures requises pour que la solution

converge.

Il a constaté que ces techniques utilisées par le logiciel ADINA permettent d'évaluer le
débit en aval de la plaque. Cette analyse peut étre appliquée pendant la phase de conception
pour améliorer la structure aérodynamique et réduire les forces. Parmi les résultats obtenus, il
a constaté qu'avec l'augmentation du nombre de Reynolds, les vortices en aval de la plaque

augmentent parallelement.

Schofield & Logan Font une analyse détaillée des différentes données
expérimentales sur les écoulements autour des géométries 2D plongées dans des couches

limites, dont I'épaisseur est supérieure a celle de I'obstacle.

D. Calluaud et al (2001) ont mené une étude expérimentale et numerique de
I’écoulement laminaire d’un fluide autour d’un obstacle de section carrée disposé sur une
plaque plane. La mesure de I’écoulement est faite par PIV (Particle Image Velocimetry). La
confrontation des deux méthodes a donné les mémes résultats qui se manifestent par la
topologie de I’écoulement, les lignes de séparation, le lachage tourbillonnaire. A part, une
légere formation de tourbillons verticaux lachés au-dessus du cube s’avere un peu plus grande

que celle faite par I’expérience.

M.M. Ouestati et al (2010) se sont interessés a la simulation par les différentes
formulations de la fonction-vorticité pour résoudre 1’équation de Navier-stoks. étudié
I'écoulement de réguliers et transitoires autour d’un obstacle carré. Ils onts conclué que cette
formulation a plusieurs avantages, puisque la limite de pression est éliminée des équations de

gouvernement et satisfait automatiquement 1’équation de continuité.




2.But de travail

Le but de ce travail est d’étudier numériquement les phénomeénes de 1’écoulement
turbulent stationnaire et bidimensionnel, du fluide incompressible sur différents corps pour

détermines la force de frottement.

Dans le cas bidimensionnel, une simulation numérique a été faite a 1’aide du code de
calcule ANSYS 19.0. Pour compares les différents champs de vitesse, et de pression ainsi le
phénomene de Navier-Stokes et observation le phénomeéne de sillage de Van-Karman entre
I’écoulement autour d’obstacles sphere, demi-Sphére et assiette-plate (Forme Trapézoidale).
Plaque plate, profile de (NACA 0040).

L’étude expérimentale a été réalisée au niveau de UNIVERSITE SAAD DAHLAB DE
BLIDA 1. Le théeme de mémoire : Mesure expérimental de fort des frottements sur différent

corps géomeétrique.

Faculté de technologie Département d’Aéronautique (INSTITUT D’AERONOTIQUE
ET DES ETUDES SPATIALES). La simulation numérique a été faite en utilisant le code de
calcul SOLIWORKS 17.0. L’effet de régime stationnaire sur 1’écoulement a été pris en

compte en utilisant Navier-Stokes.

Dans tous les cas considérés, les champs de pression et de vitesse satisfaisant, les
phénomenes physiques tels que le développement des couches limites, la variation du
coefficient de frottement et la zone de production de model visqueux ont tous été captés par la

présente simulation.




4.Plan de I’étude :

Ce travail comprend une introduction générale et une étude bibliographique avec

quatre chapitres répartis comme suit :

a. le premier chapitre, nous avons revu et rappelé les principes de base de

I'aérodynamique

b. Dans le deuxieme chapitre, nous exposons les équations mathématiques qui

gouvernent le phénomene physique a étudier.

c. Le troisieme chapitre interpréte la description du probléme et la procédure de
résolution par logiciel (ANSYS 19.0) avec le choix des maillages adéquats pour simuler

I’écoulement en régimes turbulent pour les quater formes géomeétriques.

d. Dans le quatrieme chapitre, nous présentons nos résultats numériques et
expérimentaux et les discutions des résultats trouvés, ensuite achevé par une conclusion

générale.




Chapitre |

Aérodynamique générale.
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Chapitre |
Aeérodynamique générale.

1.1 Introduction

L’aérodynamique est la science qui 1’étude des mouvements de 1’air autour des corps. En
d’autres terme, phénomenes mis en jeu chaque fois qu’il existe un mouvement relatif entre un
corps et I’air qui I’entoure. Le corps peut se déplacer dans le fluide immobile (avion en vol)
ou étre fixe dans le fluide en mouvement (réalisation de formes géométrique pour mesure sur
soufflerie).

Une branche de la dynamique des fluides qui porte sur compréhension et 1’analyse des
écoulement d’air, ainsi que sur leurs affects sur des élément solides environnement, ces effets
peuvent naturellement étre provoqués par un corps immobile soumis a un flux d’air animé
d’une vitesse ou par un corps se déplagant dans I’atmosphére ou encore par la combinaison
des deux propositions précédents. Le champ d’étude peut se subdiviser en aérodynamique

incompressible et compressible en fonction de nombre de mach. [3].

On distingue également d’autres branches li¢es a la mécanique des fluides : I'hydraulique,
I'hydrodynamique, 1'aérodynamique, ...Une nouvelle approche a vu le jour depuis quelques
décennies : la mécanique des fluides numérique (CFD ou Computational Fluid Dynamics en
anglais), qui simule I'écoulement des fluides en résolvant les équations qui les régissent a

I'aide d'ordinateurs tres puissants : les supercalculateurs.
La mécanique des fluides a de nombreuses applications dans divers domaines comme

I'ingénierie navale, la biomédecine, la météorologie, I'hydraulique, la géophysique, la

turbomachine et I'aérodynamique [7].

1.2 Hypothéses simplificatrices

Nous supposons ’écoulement est incompressible visqueux, stationnaire(permanant) et

turbulent de (Navier-Stokes) et le phénomene de (Von-Karman) en régime (sous-critique et

critique), bidimensionnel, critére de (k-epsilon .2eqgn), Newtonien.
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1.3 Généralité Sur L’aérodynamiques

L'aérodynamique, est la science qui étudie les différents aspects de I'action de I'air en
forces, pressions et moments qui résultent u &placement des corps dans I'atmosphere.
L'aérodynamique intervient essentiellement dans la conception des avions et des missiles, dont
elle définit les formes optimales. Cependant, les études menées en aérodynamique sur
reculement de fluide autour de profils font I'objet d'un trés grand développement au sein de la
NASA (National Aeronautic and Space Administration, USA) et de I'ONERA (Office d'Etude
et de Recherche Aerospatiale, France). Au stade actuel de la recherche, la majorité des moyens
experimentaux deployé en ces laboratoires sont assisté par ordinateur ce qui induit des résultats

plus précis et plus concret. [4].

1.3.1 L'air
Lors de mouvement d'un fluide autour d'un objet provoque différents phénoménes de
frottements et de turbulences, et pour étudier ces phénomeénes on fait appelé a aérodynamique

qui est la « science du mouvement de 1’air ». [5].

1.3.1.1 Existence
L'air est le mélange gazeux qui constitue 1’atmosphére terrestre. Comme tous les gaz, il
est compose de molécules extrémement mobiles les unes par rapport aux autres. Il est

invisible, ce qui rend la compréhension des phénoménes relatifs au vol de I’avion.

1.3.1.2 Propriétés physiques

-L'air est compressible : il est possible de réduire son volume en le comprimant

-L'air est expansible : il tend a occuper un volume toujours plus grand

-L'air est elastique : résultante des 2 précédentes. C'est a dire que l'air reprend exactement son
volume initial lorsqu'on le replace dans les conditions ayant précede une compression ou une
détente. [6].

-L'air est pesant : par rapport aux autres corps, le poids de Il'air reste faible, toutefois, il est
déja possible de déterminer I'état de I'air ambiant en connaissant la masse volumique, (notée

p, et exprimée en kg.m3).
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1.4 L.’écoulement

Terme générique définissant le déplacement de I'air. On distingue en général trois types

d'écoulement classes selon le comportement des particules d'air

1.4.1. Ecoulement laminaire

Un écoulement est laminaire lorsque le mouvement des particules fluides se fait de
maniere réguliére et ordonnée. Les filets d’air suivent des trajectoires rectilignes et paralléles

entre elles. Elles glissent les unes sur les autres, comme des lames de fluide. [7].

YYYYYYYYY
YYYYYVYVYYY

Figure. 1.1 : Ecoulement laminaire.

Les particules d'air glissent parfaitement les unes sur les autres sans échanges de

particules entre elles. Elles suivent un mouvement rectiligne et paralléle.

1.4.2 Ecoulement turbulent

Un écoulement est turbulent lorsque le déplacement est irrégulier et que des fluctuations

aléatoires de vitesse se superposent au mouvement moyen du fluide.

Figure. 1.2 : Ecoulement turbulent.

Les particules d'air ont des trajectoires quasiment paralléles entre elles, mais qui ne sont

plus rectilignes, tout en se déplacant globalement dans le méme sens a la méme vitesse.
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1.4.3 Ecoulement tourbillonnaire
La turbulence disperse et mélange le milieu ou elle se développe. Puis elle s’efface et

disparait une fois produites 1’unité et I’homogénéité qu’elle a favorisées.

La turbulence est présente dans de nombreux domaines. En aéronautique elle est
considérée comme néfaste puisqu’elle est responsable de I’augmentation de la trainée et de la

diminution de la portance. [8].
Les premieres caractérisations de la turbulence sont apparues a la fin du 19éme siécle
grace au scientifique Osborne Reynolds. Ses travaux sur les écoulements dans les conduites

lui permirent de définir un nombre sans dimension auquel il attribua son nom.

Il montra qu’au-dessus d’une valeur critique de ce nombre, I’écoulement changeait

radicalement de topologie et de dynamique. [4]. Ce nombre est défini au paragraphe suivant.

M(}’w(
A~ )

Figure. 1.3 : Ecoulement tourbillonnaire.

L'écoulement est tres désordonne, les particules se mélangent et ne suivent ni une
trajectoire rectiligne ni paralléle, et certaines particules peuvent remonter le courant et former

ainsi des tourbillons. [9].

1.5 Forces aérodynamique
Pour pouvoir comparer et tester les capacités, 1’efficacité et la qualité aérodynamique

d’un profil d’aile,
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les scientifiques ont défini 2 vecteurs (la portance et la trainée) qui donnent la résultante des

forces aérodynamiques [10].

Résultante

Bord de fuite

Couche limite Centre de
poussée

Figure. 1.4 : La résultante des forces aérodynamiques.

1.5.1 Force de portance

L’effet est que lorsqu’un profil d’aile (généralement asymétrique) est placé dans la
direction et la direction du flux d’air, le flux d’air se divise en deux aprés avoir touché le point
de compression (arrét). Une partie du flux d’air passe par la partie au-dessus de 1’aile et une
autre partie sous le profil (lead-out). Le flux d’air au-dessus de I’aile doit étre accéléré car il

doit couvrir une distance plus longue que le flux d’air sous ’aile. [14].

Point de compression (d'arrét)

Figure. 1.5 : L’écoulement du fluide autour d’un profil d’aile.

Selon I’équation de Bernoulli, une augmentation de la vitesse (pression dynamique)
entraine une diminution de la pression statique. Une pression inférieure a la pression de 1’air
environnant (pression statique) se produit alors sur la surface supérieure du profil (extrados),

ce qui crée alors une force vers le haut appelée portance.




AERODYNAMIQUE GENERALE

La portance est définie par la formule suivante :

F= % .p.V4S.Ci (1.1)

p est la masse volumique de I’air (en kg/m?)

S est la surface de I’aile. Il s’agit de la surface totale d’une de surfaces. (En m2).

V est la vitesse de 1’écoulement de I’air su le solide, et par conséquent, la vitesse de ce
dernier. (En m/s)

C, est le coefficient de portance.

1.5.2 Force de trainée
Si la viscosité de 1’air n’existait pas, il n’y aurait pas de force de frottement, il n’y aurait
que des forces de pression et de dépression et la résultante aérodynamique serait

perpendiculaire au vent relatif. Or, il y a toujours une trainée d’out I’expression et comme suit
_ 1 2
Fda= E.p.V . S. Cd (1.2)

p: masse volumique de Pair en kg/m?®.
S : surface de l'aile en m?.
V : vitesse en m /s.

Cud : coefficient de portance du profil.

1.5.2.1 Type de trainée
On peut distinguer plusieurs catégories de trainée mais en réalité¢ en ne s’intéresse qu’au

plus grande contribution celle de frottement, de forme et induite

1.5.2.2 Trainée de frottement

La trainée de frottement est due 4 la viscosité de l'air. Les molécules d'air en contact avec
la surface d'un corps sont freinées par les forces de frottement. Ces forces sont telles que la
vitesse des filets d'air est nulle au contact du corps. La trainée de frottement concerne toutes
les parties de lI'avion. Sa grandeur varie avec :

- lasurface totale du revétement de I'avion (aile, fuselage, empennage etc.)
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- la couche limite (laminaire, turbulente)
- larugosité des parois

- lavitesse du vent relatif

- la forme et I'épaisseur du profil

- l'angle d'attaque.

1.5.2.3 Trainée de forme(Profil)

Comme son nom I’indique elle est liée a la forme du profil, en effet, les écoulements sont
différents en fonction des profils, et donc les différences de pressions entre le bord d'attaque et
le bord de fuite ne sont pas identiques. La pression au bord d'attaque étant plus forte que la
pression au bord de fuite par suite de Iéger décollement des filets d’air a ce niveau. [15].

Pour cette augmentation de la force de trainée, on ajoute parfois des petits bouts d’ailes,

nomme les Winglets Figure. 1.6

Figure. 1.6 : Tourbillons Marginaux.

1.5.2.4 Coefficient de trainée

Le coefficient de trainée Cd se définit comme un nombre sans dimension qui renseigne
sur la trainée globale d’un objet quelconque, autrement dit sa capacité a générer le moins de
résistance possible lors de son déplacement dans I’air. Il est donné par I'équation suivante

équivalente a la relation [11].

C,;= 2L (1.3)

p. s.v2

1.5.2.5 Coefficient de pression

La distribution de la pression sur un corps est caractérisée
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par le coefficient sans dimension Cd défini par la relation
P-P
Cr=1——> (1.4)

1

P est la pression statique et I’indice oo renvoi aux caractéristiques a 1’infini amont de

I’écoulement avant qu’il soit perturbé par la présence de I’obstacle.

1.5.2.6 Détermination
Comme pour la portance ; en soufflerie, on peut déterminer la valeur de Cd, qui est trés
inferieure a la valeur de CI pour une méme aile et une méme incidence. On peut ainsi

déterminer la valeur de Cd pour chaque valeur de o, ce qui nous permet de construire la
courbe Cd = f (a).

1.6 Moments aérodynamiques

Un effort F qui s’exerce au niveau du centre de gravité d’un corps solide quelconque ne
fait pas tourner ce corps. Si le point d’application est écarté d’une distance d, 1’effort précité
produit un effet qui aura tendance a mettre le corps en rotation : on dit qu’il s’applique un

moment (F x d) sur le corps en question.

z

Figure. 1.7 : moments aérodynamiques.

Formule du coefficient de moment

1
M=~ .p. V:.s.C. c,, (15)
Ou : Cm est le coefficient de moment

C : la corde de I’aile.
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1.7 Résistance de I'air
1.7.1 Les causes

Chaque corps en mouvement dans l'air est soumis de la part de celui-ci a une résistante
qui tend a s'opposer a ce mouvement. Cette résistance a son origine dans les propriétés de
I'air, mais dépend aussi des caractéristiques du corps concerné (surface, forme.). Les forces de
pression dépendent de la forme du corps et la disposition que celui-ci occupe par rapport a la
direction de la vitesse relative du flux d'air. Cette action de I'air se traduit en chaque point de
la surface du corps par :

- une force élémentaire de pression perpendiculaire a la surface

- une force élémentaire de frottement tangente a la surface
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Figure. 1.8 : Résistance de I'air plaque plate.

Les forces de frottement, dues a la viscosité de I'air, ont un effet directement en rapport
avec I'étendue de la surface du corps et aussi avec I'état de cette surface. En plagant une
plaque plane perpendiculairement au flux d'air, nous constatons que l'air exerce une forte
pression a l'avant, tandis qu'a I’arriere se forme une dépression.

En installant un appareil (dynamomeétre) relié a la plaque, on peut mesurer cette force

exercée par l'air et quels sont les facteurs qui vont la faire varier. [16].

1.7.2 Facteurs influencant la résistance de I'air
1.7.2.1 Aire

Si on double l'aire de la plaque plane, la force mesurée par le dynamometre double

également : La résistance de l'air est proportionnelle a l'aire.

1.7.2.3 Vitesse

En augmentant la vitesse de I'écoulement, la force exercée par I'air augmente elle aussi :

La résistance de l'air est proportionnelle au carré de la vitesse
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1.7.2.4 Masse volumique
La densité de I'air diminue avec l'altitude, la résistance de l'air va diminuer également.

On en déduit donc : La résistance de I'air est proportionnelle a la masse volumique de l'air.

1.7.2.5 Forme du corps

En installant un appareil (dynamometre) relié a la plaque, on peut mesurer cette force
exercée par l'air et quels sont les facteurs qui vont la faire.

Ecoulement de I'air sur un disque plat de faible épaisseur disposé parallélement aux filets
dair est le siege d'une résistance minimale due simplement au frottement de I'air sur les deux

parois de la plaque. [16].

Figure. 1.9 : Résistance quasi nulle plague blatte horizontal

En mettant un disque plat perpendiculaire au flux d'air d'une soufflerie, nous constatons
que I'écoulement de I'air peine a contourner l'obstacle et qu'il se forme une surpression a

I'avant et une dépression a l'arriére avec effet tourbillonnaire.

Pression Dépression

Figure. 1.10: Résistance de plaque plate 100 %.

En ajoutant une demi-sphere & l'avant du disque nous constatons que l'air contourne

mieux l'objet.
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La surpression diminue mais il subsiste toujours une dépression et une zone

tourbillonnaire a l'arriére.

Figure. .11 : Résistance de demi sphére 75 %.

Si on complete cette demi-sphere pour former une sphére complete, I'écoulement est

amélioré, le zone tourbillonnaire arriére est réduite, mais pas completement résorbée.

Figure. 1.12 : Résistance de la sphére 50 %.

En étirant la partie arriére de la sphére pour obtenir sensiblement la forme d'un ceuf, on
constate que les filets d'air se rejoignent a l'arriere sans créer de tourbillons. On obtient ainsi

un corps fuselé.

——
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Figure. 1.13: Résistance forme de NACA 15 %.

Un corps fuselé "pointu™ a I'arriére (bord de fuite), crée une circulation.




AERODYNAMIQUE GENERALE

Théorie de la circulation ou de Kutta & Jukowski. [12].
—/N

w
eeee———

Figure. 1.14 : Résistance forme profil 5 %.

1.8 Coefficient aérodynamique

1.8.1 Coefficient de portance
Le coefficient de portance représente le rapport de la force de portance et la force
dynamique de 1’écoulement qui se note Cd, et qui dépend de 1’angle d’attaque et de la forme

de I¢aile, comme le montre la formule :

Donc

Cl= =.p. V2.S. ¢, (1.6)

N | =

Plus I’angle d’attaque est grand plus le Cd augmente (voir figure ci-dessous). Ce
coefficient augmente jusqu’a une limite maximale, le Cd max, aprés avoir dépassé cette

valeur, a savoir que 1’écoulement n’est plus laminaire mais turbulent, cet état est extrémement

dangereux.

Cz de OL=0
o

/\ lo-= v b Incidence
Ol de portance nulle

Figure. 1.15 : Coefficient de la portance.
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1.9 Nombre de Reynolds

Ce nombre caractérise un écoulement. Il représente le rapport entre forces d’inerties et
forces visqueuses. Il est le plus important nombre sans dimension en dynamique des fluides. Il
est proportionnel a la vitesse et a la longueur de la profondeur du profil, mais aussi a la
densité de ’air. [17].
Voici ci-dessous la formule :

Ou bien R, = —— (1.8)

R, =— (1.9)

Avec

V - vitesse du fluide, [m/s]
D,,,- dimension caractéristique [m]
v - Viscosité cinématique du fluide : v , [m?/s]

p - masse volumique du fluide, [kg/mq]

1.10 Couche limite autour des obstacles
1.10.1 Définition

Lorsqu’un écoulement fluide rencontre un obstacle, dii au frottement sur la surface de
I’obstacle et a la viscosité de 1’écoulement, la vitesse de 1’écoulement est égale a zéro sur la
surface de 1’obstacle. Au-dessus de cette surface, la vitesse de 1’écoulement augmente
progressivement jusqu’a une certaine hauteur ou la vitesse de 1’écoulement non perturbée est
retrouvée. Cette zone de gradient de vitesse s’appelle la couche limite. La Figure montre une

illustration de la couche limite, qui se développe sur un obstacle. [17]

On distingue deux types de couche limite : La couche limite laminaire est caractérisée

par le fait que toutes les vectrices vitesses sont paralléles a un méme plan, I'écoulement se
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présente alors sous la forme de lames d'air glissant les unes sur les autres. Ces lames restent
rectilignes sur une certaine longueur, puis s’estompent. On observe une telle couche limite

vers le bord d'attaque d'un profil.

On appelle conventionnellement 1'épaisseur 6 de la couche limite la distance a la paroi a
partir de laquelle la vitesse V est telle que : V = 0,99 Vo (Vo étant la vitesse qui existerait si

I'air était sans viscosité). [18].

Figure. 1.16 : Couche limite.

En fait assez rapidement les lames disparaissent et I'écoulement présente un caractére
désordonné, due en partie aux aspérités qui existent toujours sur la paroi. La couche limite

devient turbulente et les vecteurs vitesses ne sont plus paralléles entre eux.

1.10.2 Transition Laminaire-Turbulent de la couche limite

En général, le mécanisme de transition de 1’état laminaire a I’état turbulent est le résultat

d’une réponse non linéaire de la couche limite a des perturbations.

Ces dernieres ont différentes origines qui peuvent étre le taux de turbulence de
I’écoulement libre, 1’état de surface (rugosités) ou encore les vibrations. Depuis les
expériences réalisées par Reynolds en 1883, les phénoménes d’instabilité de 1’écoulement
laminaire et la transition vers la turbulence ont maintenu un intérét constant en mécanique des
fluides. Cet intérét provient du fait que des quantités aérodynamiques telles que la portance ou
la trainée dépendent de la transition. Des critéres empiriques sont principalement utilisés pour

prédire cette transition.
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Lorsque le nombre de Reynolds dépasse une certaine valeur critique, on observe une

transition de la couche limite laminaire vers la turbulence.

Transition Turb?rien 4
region region
I
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Free stream I |
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Figure. 1.17 : Couche limite se développant sur une plaque plane : passage de 1’état

Laminaire a I’état turbulent. [5].

1.10.3 Contrdle de la couche limite

Il 'y a plusieurs facons différentes de classifier les méthodes de contrdle du décollement
pour arriver a des résultats souhaités.

Gad-El-Hak [19] présente une classification du contr6le basé sur le mode de
fonctionnement de D’actionneur. L’actionneur est le dispositif mécanique, pneumatique,
¢lectrique ou acoustique destiné a interagir avec [’écoulement pour lui donner le

comportement souhaité

Tableau. 1.1 : Régimes en fonction du Rynolds résulte expérimentaux.

Nombre de Reynolds Régime d’écoulement Forme de ’écoulement
RN
Re—0 Ecoulement rampant %
3-4<Re<30-40 Paire de vortex dans le sillage @
30-40<Re<80-90 Début de vortex de Karman C’
/_/V
80-90<Re<150-300 Purs vortex de Karman
150-300<Re<10%1.3.10° Régime sub-critique @’;
— -
\f
[ e _‘L/—-—-’ Laminar separation
10° < Re < 3.5 10° Critical regnme‘ @, Turbulent rcattachment
1.3.10% - l Turbulent separation
{ Turbulent wake
. B —
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1.10.3.1 Systemes de contréle actif

Le contrdle par systémes actif fonctionne sur le principe de variation de vitesse due a la
couche poreuse comparé a une couche limite de surface dans le domaine fluide.
A la frontiére entre le milieu poreux et un fluide, la vitesse d’écoulement locale n’est pas
nulle. Ainsi, un milieu poreux faisant office de paroi sur un objet d’étude permet de perturber
en proche paroi 1’établissement de la couche limite, induisant une modification de

I’écoulement aval résultant.

1.10.3.2 Systémes de contréle passif

Le systeme de contrdle passif est une solution simple qui prend la forme d’appendices
plus ou moins discrets, qui permettent d’obtenir une modification du torseur aérodynamique.
En automobile, I’application la plus connue est 1’aileron arri¢re, en forme de profil d’aile
d’avion inversée, permettant un accroissement de 1’appui lorsque la vitesse augmente. Il s’agit
dans ce cas d’augmenter la portance du véhicule pour améliorer ces caractéristiques de tenue
de route.

Le contrdle par VGs alors d’appendices de petite taille par rapport aux longueurs de
I’objet d’étude et disposé de manicre espacée régulicre transversalement a 1’écoulement de

référence. [20].

1.10.4 Decollement de la couche limite

Un écoulement décollé se caractérise par la présence d'une zone de recirculation dans
laquelle les vitesses sont faibles et les pertes énergétiques importantes. C'est pourquoi les
Aérodynamiciens essaient d'en limiter le développement.

En général, quand un objet est placé dans un écoulement, les filets fluides épousent la
surface du corps : ils « collent » “a la paroi. Dans certaines circonstances, ces filets peuvent se
détacher de la paroi, c’est ce qu’on appelle le décollement. Ce décollement, causé par un
gradient de pression positif ou par une rupture géometrique de la paroi, influence fortement
les performances aérodynamiques. Source d’instationnaire, il peut notamment provoquer des
nuisances sonores ou &tre a 1’origine de vibrations de la structure : il a globalement des effets
pénalisants sur le rendement aérodynamique des véhicules.

De fait, le décollement est un phénoméne qu’on cherche a éviter sauf dans des cas précis

comme par exemple dans le cas de I’utilisation d’aérofreins sur les ailes d’avion.
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Mais dans la plupart des cas, I’objectif est bien de réduire voire d’éliminer les décollements.

[21].

GRADIENT DE PRESSION

:> - DECOLLEMENT

QUCHE LIMITE e

Figure. 1.18 : Décollement de la couche limite.

Par exemple, lorsque la couche limite décolle, la trainé de pression devient élevée (figure

1.9.2) et le point de découlement de la couche limite turbulente petite est également la trainé

de pression est donc plus faible lorsque la région de séparation est moindre. (Figure. 1.19)

Figure. 1.19 : Point de décollement pour une couche limite laminaire.

1.11 Conclusion

Aprés avoir exposé les phénomenes qui entoure notre sujet, on a constaté que le

comportement de la couche limite différe d’une géométrie a une autre, et par rapport a 1’état de

surface et le nombre de Reynolds qui caractérise I’écoulement.

La mécanique Les structures de I’écoulement incompressible autour des obstacles
occupent une place importante dans la physique des fluides dues a leur importance pratique
dans les applications aérodynamiques et hydrodynamiques de nombreux systemes en
engineering, tel que les hélices des navires, les aubages des turbines et des pompes ou les

obstacles utilisés pour la protection contre le vent.




Chapitre |1

EQUATIONS MODELE MATHEMATIQUE




EQUATIONS MODELE MATHEMATIQUE

Chapitre 11
EQUATIONS MODELE MATHEMATIQUE.

1.1 Introduction

L'aérodynamique est la science qui a pour objet I'étude des mouvements de I'air autour
des corps solides. En d'autres termes, il s'agit des phénomenes mis en jeu chaque fois qu'il

existe un mouvement relatif entre un corps et l'air qui I'entoure.

Dans ce chapitre, on rappelle différentes notions de base sur I’aérodynamique telles que
les efforts ou encore les coefficients aérodynamiques qui intéressent le travail effectué dans le
cadre de ce mémoire. Un apercu sur la couche limite et les phénomenes qui en découlent est

également donné.

Hypotheses simplificatrices

Nous supposons 1’écoulement est : instationnaire, bidimensionnel, turbulent, Newtonien

et incompressible.

11.2 Modélisation Mathématique

Dans le présent travail, les écoulements considérés sont bidimensionnels, et stationnaire,

sans transfert de chaleur.

Dans ce qui suit, seront décrites les équations traduisant le transport de masse et de
guantité de mouvement régissant de tels écoulements avec les simplifications nécessaires qui
sont faites dans le code ANSYS.

Dans ce qui suit, seront décrites les équations de continuité et de quantité de mouvement
(Navier Stokes) régissant de tels écoulements avec les simplifications nécessaires qui sont

faites dans le code ANSYS selon les cas étudiés.
11.2.1 Equations de transport

Les équations qui régissent 1’écoulement d’un fluide incompressible Newtonien sont

L’équation de continuité ainsi que les équations de conservation de quantité de mouvement :
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11.2.1.1 Equation d'énergie

L'équation d'énergie est basée sur I'équation thermodynamique, elle est utilisée sous la

Forme suivante [23-4] :

Dh _ Dp
Dt Dt

+ V (AVT)+¢ (11.1)
Ou: Q est la fonction de dissipation, représentant I'équivalent thermique de 1'énergie
Mécanique liée a la dissipation visqueuse et les efforts de cisaillement.

Dans le cas d'un fluide Newtonien en mouvement, la relation entre la contrainte de
cisaillement, t, et le gradient de vitesse est linéaire (la direction de l'axe des y est

perpendiculaire et la vitesse de I'écoulement
Dh Dp <
— = — +
pC, = ¥T -+ V (AVT)+¢ (11. 3)

Dh/Dt : représente la variation d'enthalpie (dérivée particulaire)
Dp/Dt : le taux de travail des efforts de pression.

u : est le coefficient de conductivité thermique.

I1. 2.1.2 Energie totale

2
c=e+— (11, 4)
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Un fluide peut étre considéré comme étant formé d'un grand nombre de particules
mateérielles, tres petites et libres de se déplaces les unes par rapport aux autres, un fluide donc
est un milieu continu, déformable, sans rigidité et qui peut s'écouler. Parmi les fluides, on fait
souvent la distinction entre liquide et gaz. Un fluide peut étre réel (visqueux), parfait (non

visqueux) [7].

La viscosité d'un fluide et la propriété qui exprima sa résistance a une force tangentielle
de frottement. Son effet se manifeste principalement au voisinage des parois. Dans le cas d'un
fluide Newtonien en mouvement, la relation entre la contrainte de cisaillement, 1, et le
gradient de vitesse est linéaire (la direction de I'axe des y est perpendiculaire et la vitesse de

I'écoulement.

C’est uniquement au repos, qu’on admettra que le fluide réel se comporte comme un
fluide parfait, et on suppose que les forces de contact sont perpendiculaires aux éléments de
surface sur lesquels elles s’exercent. La statique des fluides réels se confond avec la statique

des fluides parfaits [7].

Connaissant la distribution de pression pariétale, il est assez aisé d'en réaliser I'intégration
afin d'obtenir des efforts globaux. Mais on peut également étre amené a mesurer directement
ces efforts a l'aide de balances aérodynamiques. Dans ce cas, il est indispensable de définir au

préalable le référentiel dans lequel est représenté le torseur.

11.2.1.3 Equation de continuité

L'équation de la continuité doit traduire le principe de conservation de la masse. C'est-a-
dire la variation de masse pendant un temps d'un élément de volume fluide doit étre égal a la
somme des masses de fluide entrant diminuée de celle de fluide sortant.

On considére un volume matérielle Q. Sa masse peut s'exprimer comme :

m= [[[ pd? (I1.5)

Q

Ou p désigne la densité locale du fluide. Si le volume mateériel ne contient ni sources ni

puits, la masse qui se trouve dans Q est constante et on peut écrire :
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z:" a fff pdd (I11.6)

On applique le théoréme de transport au volume Q sur une surface de contrble X "Le

théoreme de transport de Reynolds™

fff pdod = fff dl”ff p(V")ds (1.7)

X

Si le volume ne contient pas de surface de discontinuité, I'intégrale sur X peut étre

remplacer par une intégrale de volume "Le théoreme d'Ostrogradsky"

I p(vrdds = [If v(pV)dd (I11.8)

X

Dans ces conditions I'équation (11.20) devient :

fff +V(p"V") d9 =0 (I1.9)

Le volume d'intégration est arbitraire et par conséquent l'intégrale doit étre identiquement

nulle :

% vy =0 (I1.10)
at

L'équation (11.22) est appelée I'équation de continuité (forme différentielle) [22-14].

Pour notre cas (incompressible) I’équation de continuité s’écrit :

VCV) =0 (I1.11)
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11.2.1.4 Equations de quantité de mouvement (Navier Stokes)

La loi de conservation de quantité de mouvement traduite par les équations de Navier
Stokes exprime tout simplement la loi fondamentale de la dynamique a un fluide Newtonien.

Les équations de quantité de mouvement écrites suivants xi (i =1, 2,3) sont [1] :

Force d’inertie forces appliquées
A
4 \ an
Wiy i=-292, 9 (p_) (1.12)
dat ox; pox; Ox;j ax;j
——
Instationnaire  convectif pression terme visqueux

Dans notre cas (bidimensionnel) les équations de quantité de mouvement écrites suivant x
et ysont [12] :
Ju du Jdu apP du 0%u

p(a+ua+va—y =—£+F(W+W) (1113)
ov dv ov oP 02v  d0%v
p(a—t+ua—x+va—y)=—a—y+ﬂ(a?+a?) (1114)

11.3 Modélisation mathématique

Le nombre de Reynolds noté Re, représente le rapport entre les effets d’inertie et les
effetsvisqueux. 1l définit la nature laminaire, transitoire ou turbulente d’un écoulement. Un
écoulement laminaire est caractérisé par de faibles nombres de Reynolds, i.e. par des effets
d’inertie faibles devant les effets visqueux. Un écoulement turbulent est caractérisé¢ par des
effets visqueux négligeables devant les effets d’inertie. Le nombre de Reynolds généralisé est
défini par I’équation [14] :
pv.D,,

11

Re =

(I1.15)

I1.4 Méthode Numeérique

Pour résoudre un probleme de la mécanique des fluides il faut distinguer le modéle
physique du modéle mathématique. Le modéle physique peut s’exprimer en mots et phrases
qu’il est nécessaire de traduire en expressions mathématiques. Lorsque le probléme est ainsi

Y

| a2

—
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bien posé, il est alors possible de le résoudre soit mathématiquement (solution analytique) ou
numeriquement (solution numérique). Les solutions analytiques, basées sur la forme locale du
probléme (Equations aux Dérivées Partielles : « E.D.P. » associées aux conditions initiales et
aux limites), ne peuvent étre déterminées dans le cas général sauf dans certains cas classique
connus depuis bien longtemps. Dans le cas général ou il y’a des difficultés si I’on résout les
équations aux drivees partielles qui régissent les phénomenes étudiés, on fait appel aux
méthodes numeériques, le principe de ces méthodes est de transformer les équations
différentielles en un systéme d’équations algébriques. Il y’a trois méthodes numériques qui
sont utilisées généralement pour la résolution des systémes d’équations aux drivées partielles
régissant les écoulements. Ces méthodes sont [7] :

e La méthode des différences finies.

e La méthode des eéléments finis.

e La méthode des volumes finis.

Pour la résolution de notre probléme nous avons adopté la méthode des volumes finies.

11.4.1 Méthode des volumes finis (MVF)

La méthode a été décrite pour la premiere fois en 1971 par Patankar et Spalding et publiée
en 1980 par Patankar.

La méthode des volumes finis est une technique de discrétisation qui convertit les équations
de conservation aux dérivées partielles en équations algébriques qui peuvent étre résolues
numeriquement. La technique des volumes de contrdle consiste dans I’intégration des équations
aux dérivées partielles sur chaque volume de contr6le pour obtenir les équations discrétisées
qui conservent toutes les grandeurs physiques sur un volume de controle (VC).

Le principe de discrétisation peut étre illustré en considérant I’équation de transport pour
une grandeur scalaire @ , valable pour toutes les équations d’écoulement, en régime

stationnaire :

$ (p@V)dA = ¢ (Fograd®)dA+ [ SeodV (I1.16)
A A |49

Ou

p : densité du fluide.

v

. le vecteur vitesse (V = vxi + vyJ ).

A : le vecteur I’aire de la surface.

Fo : le coefficient de diffusion de la grandeur ®.

Y

| a2

—
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DI g dCD - -
grad : le gradientde ® (grad® =Vd = __ [+ 4® jen 2D).
dx dy

So : le terme source (la source de @ par unité de volume).

L’équation (11.28) est appliquée sur chaque volume de contréle du domaine de calcul

(domaine d’étude ou d’analyse). La discrétisation de cette équation donne :

Nf‘"—'f-’s Nfuces
> prvr ®rAr = Y, Fo (V®)nAf+SoV (I1.17)
f f

Ou
Nraces - le nombre de faces (interfaces) du volume de controle.
@y : la valeur de @ transférée par convection a travers I’interface f.

vr . le flux de masse a travers I’interface f.
Ay : aire de I’interface f (|A”| = |Axi” + Ayj”| en 2D).

CV°®)x : lavaleur de 'V'® normal (perpendiculaire) a I’interface f.

V : le volume du volume de contréle.

Les différentes étapes de la mise en ceuvre sont :

e Le domaine de calcul est discrétisé en un nombre fini de points (les nceuds du
maillage), autour desquels on définit des volumes élémentaires (appelés volumes de
contrdle) contigus, non juxtaposés et sans discontinuités aux interfaces.

e Les équations modeéles, sous forme conservative, sont intégrées sur chaque volume
decontréle (VC).

e Les intégrales sur un volume de contréle en un nceud donné sont évaluées en
approchantla variation de @ par des profils ou des lois d’interpolation entre les nceuds
voisins du point considére.

e Ecriture des équations algébriques en fonction des valeurs de & aux nceuds du maillage.

e Résolution du systeme algébrique linéaire obtenu [23].

11.5 Modele de turbulence K-¢
IIs existent plusieurs modeles de turbulences donnent un nombre d'équations
supplémentaires nécessaires pour compléter le systéeme d'équations du probléme a

résoudre.
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Parmi ces modeéles, on peut citer : le modéle K-¢ standard, le modéle K-¢ réalisable.
Pour notre probléme, nous avons choisi le modéle K-¢ standard, c'est un mod¢le semi-
empirique qui utilise le concept de Boussinesq qui relie les contraintes de Reynolds au taux

de déeformation [28]. moyen :

pul= u[— a—U]-Za k (11. 18)

Telle qu’est le tenseur de déformation

1 a—U + a—U 11.19
2 ox ox (11.19)
Avec

2
K= "7 est I'énergie cinétique turbulente

3

. iy e . )
L:? viscosité turbulente caractérisée par une vitesse Vk et une distance

3

K2 K
V- Cy KT :CMT (11. 20)

Avec c,= 0.09
&: le taux de dissipation

K et € sont obtenus a partir de ces deux fonctions :

a) Equation du transport de I'énergie cinétique turbulente k :

] a
a—X](pKU,-)=a—x]_[( ) 2+ ¢ — pe (11. 21)

ax]

b) Equation du transport du taux de dissipation ¢ de 1'énergie cinétique turbulente :

i} i} ok 2
a_X] (peU]-) = ox ut —]+ Cls_GK CZsp% (11. 22)

dx; as dx;
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Ok ;5,» S0Nt respectivement les nombres de Prandtl turbulente relatifs a I'énergie La cinétique

Turbulente et au taux de dissipation.
Cie c,, Sont des constantes déterminées empiriquement

Le terme de production Gk est donné par ;

Jd -
= U] au OU] aU

Gx = —puu =pv .23
Toutes les constantes sont regroupées dans le tableau suivant :
Tableau.ll.1 : Coefficients du modele de turbulence K-¢

C1s Cos Cu ok Os

1,44 1.92 0.09 1 1,3
11.5.1 Autres modeles de turbulence
11.5.1.1 Modele K-¢ réalisable
Dans ce modéle, dans I'état d'équilibre, les équations sont écrites:
a a Hey Ot
 — ) = — —) — |+ — —_
o (kU;) ax]_[(u +2) ax]_] Ck,+ Cp— pe—Yy + 5y (11. 24)
] ] He Ot g2 €
a—xi((Pij) =kt a—i) ox; T Peis: ~ PC2 o=t Ciey C3:Ch + S, (11. 25)
Avec.
n

ClzmaX [043 y m ] :Sg y S: ZSUS"] (“ 26)

Le terme Gy représente la génération de I'énergie cinétique turbulente due aux gradients des

vitesses moyennes; Il est obtenu comme le cas du modéle k- standard. La différence entre les

deux modeles est sur deux points :




EQUATIONS MODELE MATHEMATIQUE

- Les constantes de I'équation de I'énergie cinétique turbulente k.
- La forme de I'équation de dissipation de I'énergie cinétique turbulente €.

La viscosité turbulente est donnée comme suit :

C,= pCu=k; (11. 27)
Cuzm. U™=/S;S; + 259, (11. 28)
Avec

02;i =0, -&;j;0k (11. 29)
Ap=4.04. A;=v6 Cos ¢ (11. 30)

11.5.2 Equation général de transport

Pour un écoulement turbulent d’un fluide incompressible, 1’équation générale de transport

peut s’écrit comme suit :

div(ep U ¢ = div(I'pgrad®)+s (I1. 31)
1) () @)
Ou (1) : est le terme de convective

(2) : est le terme diffusif, ... Est le coefficient de diffusive

(3) : est le terme source

Le tableau (2.2) donne chaque terme de 1’équation (2.26) pour les différentes grandeurs

calculs dans le cas d’un écoulement incompressible, turbulent autour d’un obstacle. [29].
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Tableau.l1.2 : Termes des grandeurs transportées

Grandeur t rte .
andeur transportée o T S
La continuiteé 1 0 0
Quantité de mouvement i, v ar a du;  duy P
pi}x[+i}xl,-‘:v{r']xr- +ﬂx[-} wyu's)
Energie cinétique turbulentd K v+t v du;  Ouy)du; .
Ok £ day  dxyl dx;
. - - + Ve
Taux de dissipation . L o, - du; . ﬂu‘,-TﬂuL- - &2
e lax; " axgdax k2

11.5.3 Fonctions de paroi standards

Ces fonctions ont été proposées par Launder et Spalding, et sont largement utilisées dans

I’industrie.

11.5.3.1 Champ moyen

Pour la vitesse moyenne les fonctions de paroi sont

U™ = < InEr?) (11.32)
11
UpCEK?2
U*=——=5+ (I1. 33)
Jol
11
pCrK?2
Y* =—<LLYP (I1. 34)
K
Ou k : Constante de Von karman (=0.4187)

E : Constante empirique (E=9,793)

Up: Vitesse moyenne du fluide au point P
K p: Energie cinétique turbulente au point P
Y p: distance du point P a la paroi

N : Viscosité dynamique du fluide
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La loi logarithmique est valable pour 30<y*< 300. (Fluent) I’utilise quand y*> 11,225 Quand
le maillage est tel que y*>11,225. Pour les cellules adjacentes a la paroi, Fluent applique la loi de
déformation de contrainte laminaire qui peut étre écrite sous la forme U*=y* Notons au passage
que dans Fluent les fonctions de paroi sont basées sur I’unité de paroi y* Plutbt que y+, dans la
zone mixte y*et y+ sont identiques. Pour le modele K-¢ 1’équation de 1’énergie cinétique

turbulente K est résolue sur tout le domaine avec une condition imposée

. 0k_
sur la paroi est : an—O

n : ¢’est la coordonnée locale normale a la paroi.

La production de 1’énergie cinétique turbulente et son taux de dissipation & (qui représentent les
termes source dans 1’équation de k) au niveau des cellules des parois sont calculés sur la base de
I’hypothése de 1’équilibre local qui exige 1’égalité entre la production de k et son taux de
dissipation dans les dites cellules. Les équations permettant le calcul de la production de k et le

taux de dissipation de € sont respectivement :

au T 1
Gy = T, oy z T (11. 35)
kpCj YPK?Z
3 3
c* K32
gp = —2L—F (1. 36)
k yp

11.5.4 Détails sur la procédure de résolution

Les équations qui gouvernent I’écoulement sont des équations aux dérives partielles non
linéaires qui n’ont pas de solution analytique d’ou la nécessite de faire appel a une méthode de
résolution numérique. Dans notre cas, Fluent été utilisé, incorporant la méthode des volumes finis,
basée sur
_ Une génération du maillage : division du domaine physique en volumes de controles.
_ Une discreétisation de différentes équations par intégration sur des volumes de contréles
permettant d’obtenir ainsi un systéme d’équations algébriques pour chaque variable dépendante du
probleme a résoudre.

Pour la résolution de ceci, on utilise I’algorithme SIMPLE qui suit les étapes suivantes :
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_ Mettre a jour des propriétés du fluide.
_ Mettre a jour le champ de vitesse, c’est-a-dire la résolution des équations de transport de
quantité de mouvement de u, v, w, en utilisant les valeurs courantes de pression.

_ Corriger la pression si les vitesses trouvées dans 1’étape précédente ne satisfont pas 1’équation de
continuité.

_ Résoudre les équations de transport de k et de € en prenant compte des derniéres valeurs
trouvées dans ce qui précede.

_ Tester la convergence, si celle-ci est atteinte, on arréte le processus de calcul.

La discrétisation des equations régissantes peut étre illustrée simplement en considérant 1’équation

de transport d’une quantité scalaire, exprimée sous sa forme intégrale en régime permanent par :

[ div (poD) dv={[ div(T'zgrad@)dv+[[[ Szdv (1. 37)

Ou 6 = la masse volumique est, ¥..-: le vecteur vitesse
I' =coefficient de diffusion de ®
S® = Source de ® par unité de volume En utilisant le théoréme de Green Ostrogradski, I’intégrale

sur le volume peuvent étre réécrites sous forme d’intégrale sur la surface enveloppant le volume,
et I’équation.

(2. 32) Deviendra alors :

[ div (pov)nds=[[ (I' ygrad®)nds+[[[ Sydv (11.38)

Les équations résolues par Fluent prennent la méme forme générale que celle donnée ci-
dessus et s’appliquent aux différentes mailles du volume de controle.

Le code Fluent stocke les valeurs discrétes de la grandeur scalaire ®@ aux centre cellules les

valeur de ® sont exigées au niveau des faces pour les terme de convection de 1’équation (I1. 50) et
doivent étre déterminées par interpolation a partir des valeurs du centre de cellule. ceci est
accompli en utilisant le schéma décentre amont (upwind) , (upwinding) . Signifie que la valeur de

la face ®@f lorsque le nombre de Peclet est supérieur a 2 est dérivée des quantités dans la cellule en
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amont, fluent permet donc de choisir entre plusieurs schémas : (upwind ler ordre, upwind 2eme
ordre, loi de puissance et (Quick). Dans le présent travail, le choix s’est porté sur schéma upwind

second ordre dont la solution sont physiquement réalistes. [30]
+

Y+,
y =T (11. 40)
f-Ufric
.V.L
R, = pT (1. 41)
1) Laminaire C; =>%%> //2) Turbulent C;=0.078.R;%25 (1. 42)
R]
Cr.pV?
Twall = ! 2
T
Ufric= "")“” (I1. 43)
Y+[1-30] =20 (11.44)

11.6 Conclusion
Le role de I’aérodynamicien, est donc de déterminer les coefficients aérodynamiques,

fonction de tous les paramétres précédemment définis.

*Il nous reste aussi, a analyser 1’origine de cette résultante aérodynamique.

*De méme, il faut déterminer précisément le role de certains paramétres clés Nous nous
limiterons a quatre parameétres :

sles équations de Navier-Stokes lorsque les effets visqueux ne sont pas negligeables. Le
parametre principal quantifiant ces effets est le nombre de Reynolds.

*Observation le phénomeéne de sillage (Von-Karman).

*les équations d'Euler ou de fluide parfait, lorsque les effets visqueux sont négligeables.

*les équations de Stokes lorsque les effets visqueux sont prépondérants.

*|'¢quation d'état du gaz (gaz idéal pour I'air).
L’expérience reste toujours le moyen efficace pour prédire et expliquées les phénomenes physique

complexe d’out les solutions analytiques sont difficiles a réaliser.
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Chapitre |11
SIMULATION NUMERIQUE.

I11.1 Introduction

La simulation est définie comme ['utilisation ou I'analyse de modeéles relatifs a un certain
systeme afin d'étudier le comportement de ce dernier dans une situation donnée. Il s'agit de la
premiere méthode de simulation et de la suite logique de la modélisation. En conséquence, le

systeme étudié devient plus adaptable. Les études paramétriques sont simples a réaliser.

Les outils de simulation numérique occupent une place prépondérante dans les études de
mécanique des fluides. Les lois de la physique peuvent étre écrites de différentes manieres,
dont certaines sont plus efficaces que d'autres et elles sont représentées par un systéeme
d’équations aux dérivées partielles. Il n’est pas toujours possible de trouver des solutions
analytiques a ce systéme d’équations. C’est pourquoi il faudrait remplacer le systéme continu
par un systéme discret dont le comportement est décrit par des équations algébriques qu’on

peut résoudre avec les méthodes numériques.

La simulation se définit comme 1’utilisation ou la résolution de modeles correspondant a
un systeme donné pour étudier le comportement de ce dernier dans un contexte précis. Elle est

la suite logique de la modélisation qui est la premiére approche d’une simulation.

Dans ce chapitre, on a utilisé les différents logiciels (SOLIDWORKS, ANSYS.19) pour
faire la simulation et avoir des résultats qui concerne 1’é¢tude aérodynamique de notre

maquette.

I11.2 Présentation des logiciels ANSYS 19.0

Est un outil de conception assistée par ordinateur (CAQO) qui permet la conception et la
génération des géomeétries en 2D/3D et applique des simulations. Il permet de construire
des surfaces et des volumes a partir d’une série de points définissant la géométrie de base.

Une fois la géométrie construite,
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elle peut étre exportée en différents formats vers le générateur de maillage et les

solveurs pour faire les anal yses ou les simulations. .

CAO — Creéation de la géométrie ANSYS Design Modeler

v A
i & Mécanique des fluides (Fluent) / : 2 ;
2 m /' Choix de la stratégie de maillage ANSYS Meshing

et création de plusieurs grilles

“
4 @ Configuration ¥ 4 —5| Mise en données et simulation
S | @& Solution ? 4 \ ANSYS Fluent
§ @ Résultats T a Résultats CFD
PFE \ :
Post-traitement CFD Post

Figure 111.1 : Logiciel de simulation de mécanique des fluides ANSYS.

111.3 Définition du logiciel SOLIDWORKS

Le logiciel de conception mécanique paramétrigue SOLIDWORKS est un outil de
conception de modélisation volumique, paramétrique, basé sur des fonctions, qui tire parti de
I’interface utilisateur graphique de Windows, connue pour sa convivialité, vous pouvez créer
des modele volumiques 3D entierement intégrés avec ou sans contraintes tout en utilisant des

relations automatique ou définies par 1’utilisateur pour saisir I’intention de conception

111.4 Buts de la simulation
La simulation intervient donc pour :

* La compréhension de la structure et des interactions a l'intérieur d’un systeéme

(déterminer le rendement, la performance...)

* L’¢tude du comportement du systéme par rapport a son environnement extérieur

(consommation énergétique/cout...)
* La prédiction du comportement d’un systéme pour des situations nouvelles ou extrémes.

* La conception de nouveaux dispositifs/ composants, étude de systéme (composant)
avant la création de prototype et mise en oeuvre de procédes nouveaux (stratégies et
algorithmes de controle).

* L’optimisation des solutions lors de la conception.

Dans ce qui suit on va présenter une étude sur des maquettes de types sphériques. Ces

derniéres, lorsqu’elles sont soumises a un flux d’air, il se crée autour d’elles un écoulement
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d’une structure tourbillonnaire complexe. L’exploration qualitative et quantitative de ces

propriétés est désormais possible a 1’aide du logiciel ANSYS(Fluent), qui permet entre

autres de :

- Tracer les différentes cartographies des champs de pression et de vitesse autour d’un

quatre formes géométrique défirent

- Le suivi du developpement des tourbillons longitudinaux crées par la géomeétrie ainsi

que leur intensité a différents états de surface.

I11.5 Formulation géométrique du probleme

111.5.1 Géométrie

Les quatre configurations géométriques traitées sont présentées ci-dessous

/‘ \ Plain Sphere

l-. | C,<06
Figure.l11.2 : Le sphére.
f_a"E q- .
Il /
= ,
@ {
" | Hemisphere
2 \ €,<05
€ :
i ~

Flat Plate
{ > 1

Figure.ll1.4 : L’assictte-plate (trapézoidale), plaque plate.
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|' T Streamline Shape
= C,<04

Figure.l11.5 : Le profil (NACA 0040).

111.5.2 Création du différent corps géométrique

Les conditions aux limites : a l'entrée, on considére une gamme de nombre de
Reynolds (vitesse d'entrée) d’augmente la vitesse de 1’air a 15 20,25 et sa vitesse maximal
(généralement autour de 30m/s) a chaque étape enregistrez la valeur de trainée., et la
température de 25°C, et la pression a la sortie est fixée a une pression de 101.3 Kpa, pres des

parois, les vitesses aux parois latérales et a la surface de la sphére ont été fixées a zéro.

Augmente la vitesse de I’air a 15, 20, 25, et sa vitesse maximal (généralement autour de

30 m/s) a chaque étape enregistrez la valeur de trainée.

La figure I11.1 représente la configuration étudiée ainsi que les conditions aux limites

utilisées. Les parametres géométriques considérés sont : L=2.20m, H=0.60m et D=0.075m.

% L >
Paro1 (Wall)
—»
U=0 —
Vitesse a ['entré —» CZD H Pression 3 la sortie
(Velocity-nlet) N / (Pressure-outlet)
_h
Cylindre Y
(Wall) Paro1 (Wall)

Figure.l11.6 : Géométrie et conditions aux limites.
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Le tableau représente le technique détails bidimensionnels pour les formes géométriques

utilisés dans le présent travail sont résumés comme suit :

Tableau.ll1.1 : Technique Détails.

Sphére

75 millimetre diameétre sphére avec lisse surface1100g
Approximativement 660 millimétre long X 175 millimetre X 75

millimétre

demi-sphere

75 millimetre diamétre hémispheére avec lisse surface800 g
Approximativement 660 millimétre long X 155 millimetre X 75

millimetre

Assiette-plate

(trapézoidale )

75 millimétre maximum diametre appartement assiette
biseauté670 g
Approximativement 660 millimétre long X 145 millimétre X 75

millimétre

Profil
NACAOQ0040

75 millimetre diametre larme forme1800 g
Approximativement 660 millimetre long X 188 millimétre X
75 millimétreBasé sur tourné NACAO0040 voilure

111.5.3 Condition de la simulation

111.5.3.1 Modéle physique et conditions aux limites

Il est bien connu que I'ensemble de la simulation repose sur la fagon dont le domaine de

calcul est transformé en petits éléments (volumes de contréle). Nous allons commencer par la

présentation des résultats concernant un premier cas test qui est 1’écoulement autour d’une

sphére a section circulaire. Par la suite nous discuterons le comportement des écoulements de

fluide autour de trois forme géométriques disposés en forme demi-sphere assiette-plate

(Trapézoidale), et profil (NACA 0040).

Le croquis géométrique du probleme étudié est représenté sur la figure I11.1. Le systéeme

est composé d'une cavité rectangulaire 2D avec une longueur de L (L = 2.2m) et une hauteur

de H = 0.60m (métres ou unités physiques). La cavité est dotée de deux ouvertures de

ventilation, une entrée sur le coté gauche et une sortie sur le coté droit. La cavite contient une

sphére solide lisse d'un diameétre de D (D=0,075) en tous les quatre cas.
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V4 [
X
0,000 0.350 0,700 (m)
0,175 0525

Figure.l11.7 : Création volume de contrdle et lignes du contour.
111.5.3.2 Hypothéses Simplificatrices

Afin de rendre le modéle de calcul plus détaillé et plus précis, il faut introduire

certaines hypothéses simplificatrices, qui se sont réparties comme suit :
1. Le régime d’écoulement est établi(turbulent).

2. L’écoulement est stationnaire(permanent)

3. L’écoulement est bidimensionnel.

4. Type est incompressible.

5. Le fluide est visqueux et newtonien (en considérant un écoulement, la viscosité

dynamique d’un fluide newtonien
6. Le profil de vitesse a I’entrée est constant et variable.

7. Le transfert thermique par tous les modes est négligeable.

111.5.3.3 Modéle physique et conception

[-..

Gom 0350 0.700(rr
E L - 1
175 CE -

Figure.l11.8 : Modéle physique sphere.
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350 700
'} ﬁ,l (m)

0525

Figure.l11.9 : Modele physique profil

Arborescence o

_,.@ Lo pigce 01

‘,.‘;.1'-_ PlanX
e8] Esquisse3
....... v F= PlanZx
....... w = Plan¥Z
- ‘,‘ SurfaceEsquissel
: L8l Esquisse3
E| v,- 1 Piegce, 1 Corps

i By Corps surfacique

Esguisse pdodélisation I

Figure.111.10 : Domaine de modelisation.

En effet, I’utilisation des méthodes numériques sera pratiquement nécessaire pour la
résolution des équations de bilan. Pour notre probléme, on a employé le logiciel (ANSYS .19)

basé sur la méthode des volumes finis.

I11.6 Creéation du maillage

111.6.1 Choix du type de maillage

Sachant que le maillage utilisé influence considérablement la précision des résultats,
plusieurs maillages ont été testés. En conséquence, des maillages structurés et non structurés,

condensés au voisinage des parois (les formes géométriques).
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111.6.1.1 Maillage structuré (quadra /hexa)

Il est beaucoup plus facile de le générer en utilisant une géométrie a multi bloc, il

présente les avantages suivants :

* Economique en nombre d’éléments, présente un nombre inférieur de maille par apport a

un maillage non structuré equivalent.
* Réduit les risques d’erreurs numériques car 1I’écoulement est aligné avec le maillage.
Ses inconvénients sont :
* Difficile a le générer dans le cas d’une géométrie complexe

* Difficile d’obtenir une bonne qualité de maillage pour certaines géométries complexes

111.6.1.2 Maillage non structuré (tri /tétra)

Les éléments de ce type de maillage sont générés arbitrairement sans aucune contrainte

quant a leur disposition. Ses avantages :

* Peut étre généré sur une géométrie complexe tout en gardant une bonne qualité des

éléments
* Les algorithmes de génération de ce type de maillage (tri/titra) sont trés automatisés
3.Ses inconvenients :
* Tres gourmand en nombre de mailles comparativement au maillage structuré.

* Engendre des erreurs numériques (fausse diffusion) qui peuvent étre plus importante si

1I’on compare avec le maillage structure.

\
_

Structuré Non structuré

Figure.l11.11 : Maillage structuré et non structuré.
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111.6.1.3 Maillage hybride

Ce maillage est génére par un mélange d’éléments de différents types : triangulaires ou
quadrilatéraux en 2D, tétraedriques, prismatiques ou pyramidaux en 3D. Ses avantages : il

combine entre les avantages du maillage structuré et ceux du maillage non structure.

Nous avons choisi ce type de maillage car il permet de réduire les erreurs dues a la

diffusion numérique.

111.6.1.3.1 Génération d’un maillage de couche limite

La notion de résolution concerne plus particulierement les zones qui présentent un fort
gradient. Ainsi une bonne résolution permet de mieux décrire les phénomenes physiques qui

se produisent dans ces zones.

L’écoulement Mauvaise résolution Meilleure résolution

111.6.1.3.2 Choix du modeéle de turbulence

Tableau.l11.2 : Fluent propose différents modéles de turbulence résumés.

MModele

Avantages

Inconvénients

Spalart- Allmaras

Economigue {1 sgquation).
Bon pour les écoulements
moyennement complexes.

M est pas largement tests.

moyennement

complexes (impact de jet.
séparation

d’eécoulements. écoulements
secondaires___)

5TD k-= Fobuste, économigue et Eésultats meédiocre pour des
relativement précis. ecoulements complexes (fort
gradient de pression. rotation
et swirl).
BENG E-= Bon pour des écoulements Limite par I"hypothése de

viscosité turbulente
isotrope.

Realisable k-=

Ofire les mémes avantages
gue le BEING.

Fecommandé dans le cas des
turbomachines.

Limiteé par 1"hypothése de
viscosité furbulente
isotrope.

Standanrd fr-o

pour les problémes liés aux
murbomachines, meillenr gque
le Eealisable k-=.

Reynolds ILe modéle le plus complet Fequiert plus de temps CPL.
Stress physigquement (fransport et Les éguations de quantite de
Aodel I"'amisotropie de la furbulence | mowvement et turbulence
(RSA sont tenus en compie) sont érortement liees.

55T et Modele le plus recommamde Mécessite une plus grande

réesolufion du maillage aux
frontidres

{(Pas de lois

AN DOUTS).
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111.7 Maillage de ANSYS 19.0

I11.7.1 Création de maillage et volume controle

Le maillage du domaine de calcul est réalisé avec “Ansys-Meshing”. Nous avonstesté
plusieurs maillages structurés et non structurés afin de choisir le maillage optimal avec lequel
nous aurons un bon résultat et un temps de calcul pas trop exageré.

0,000 0,500 1,000 (rm)

Figure.l11.12 : Maillage sphere

0,000 0,400 0,800 (m)
[ aa— [ ES—

0,200 0,600 Activer Window

Figure.l111.13 : Maillage plague-plate
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0,000 0,500 1,000 (m)
I .
0250 0750 Activer Windows

Figure.ll11.14 : Maillage profil NACA 0040

0,000 0,500 1,000 (m)
I ..
0,250 0,750 Activer Window

Figure.l11.15 : Maillage demi-sphére

111.7.2 Conditions de la simulation
*Pour les quatre formes géométriques : 1) sphére.
2) demi-Sphére.
3) assiette-plate (Forme Trapézoidale).

4) profile de (NACA 0040).
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a) Détails de “ corps surfacique “

Définition / : Epaisseur= (0 m).

b) Détails de “ Méthode automatique “- «“ Méthode
Maillage / Insertion/.

Maillage : structurés

c) Détails de “Maillage «

Dimensionnement /Taille de face max = (0.6) et (0.3) pour plaque plate.

d) Détails de “ Dimensionnement de I’aréte - “ Dimensionnement
Maillage/ insertion / Dimensionnement/ Définition / nombre de

Divisions= (150) et pour NACAOQ0040 (200). / Taux de croissance :(1,05).

e) Détails de “ Inflation“- Inflation
Maillage/ insertion / Inflation/ Définition =
Opération Inflation : (Epaisseur totale)
Nombre de couches :(2)
Taux de croissance :(1,2)
Epaisseur maximal :(0.004 m)

Y=(1.004487.1075)%(Y*) / Y*[1-20:20-30] / Y*=20 (k- €)2eq.

111.7.3 Création et raffiné de maillage

La premiere étape est donc de créer un maillage adéquat. N'ayant plus de contraintes par
rapport au nombre de cellules, nous nous sommes attaché a adapter notre maillage aux régions
a forts gradients de vitesse et de pression sur la sphere. Pour capter pleinement ces
phénomeénes, il est essentiel d'avoir un maillage tres raffiné dans ces zones (Figure 16). Donc,

nous avons procédé a la campagne de simulations et ce pour différentes vitesses

d’écoulement.
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Figure.l11.16 : Maillage utilisé et raffiné

Figure.l11.17 : inflation de la sphere.

Figure.l11.18 : inflation de la demi-sphére.
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Figure.111.19 : inflation de profil.

Figure.111.20 : inflation de plaque-plate.

Le maillage utilisé est de type non structuré comme le montre la figure V.19. Ceci est
généré en tenant compte a la fois, des zones proches de la paroi ou le maillage est raffiné ou
les paramétres de 1’écoulement présentent de forts gradients, mais aussi des zones éloignées

en imposant un maillage relaché qui réduit le nombre de cellules ce qui se répercute sur le

temps de calcul de la machine.
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111.7.4 Parametres de maillage qualité orthogonalité

La finalité de la construction de la géométrie est de définir les domaines de calcul qui
sont des faces dans un probleme 2D et dimensionnement. La géométrie considérée est d’une
forme sphérique, générée par le biais du logiciel (ANSYS). Les géométries ont été
modélisées sur (worckbench 19.0) puis le domaine d’étude a été maillé sur le logiciel

ANSYS 19.0, pour inflation de maillage.

*pour sphere :
Des nombres de nceuds allant de 103819 a 103027 mailles ont été sélectionnés.

*Pour demi-Spheére :

Des nombres de nceuds allant de 130448 a 211201 mailles ont été sélectionnés.

*Pour assiette-plate (forme Trapézoidale) :

Des nombres de nceuds allant de 99108 a 97754 mailles ont été sélectionnés.

*Pour profile de (NACAO0040) :

Des nombres de nceuds allant de 67564 a 104702 mailles ont été sélectionnés.

- R

Paramétres de contréle | A
v
2 [0 ms ¢ Quadd
Moyen A 104079,00 =
IQualite’ orthogonale j .
0,65812 E
 75000,00
1 E
- 2
0,99827 .
9,9088¢.003 5 000000
=
E 25000,00
z
0,00
106075 0,66 0,70 0,75 0,80 0,85 0,9 0,95 1,00
105284 & Critéres de qualité des éléments v

Figure.l11.21 : Critéres de qualité orthogonale du maillage.
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Details de "Inflation™ - Inflation

Méthode de champ d application

Sélection de géométrie

Géomeétrie 1 Face
=1| Dvfinition
Désactive Mon

Méthode de définition des limites

Sélection de géométrie

Limite

1 Aréte

COption Inflation

M Hauteur de la premiére couche EEEEEEgE ]

Epaisseur de la premiére couche

FMaximum couches 20
Taux de croissance 1.2
Algorithme d'inflation Pré

Figure.l11.22 : Criteres d’inflation.

111.7.5 Définition des frontieres et du domaine d'étude

Apres avoir fini le maillage, on passe a la définition des conditions aux limites aux

frontieres en imposant :
- une vitesse (Velocity inlet) constante a I'entrée de la veine d’essais.
- une pression a sa sortie (Pressure Outlet) Et on définit par :

- la condition "Wall" les parois de la maquette avec des noms différents pour pouvoir les
reconnaitre sous fluent.

- la condition « Wall" pour la paroi haute et basse de la boite de calcul.
- la condition "Symmetry" pour les deux parois latérales de la boite de calcul.

- le domaine fluide, le domaine donné par la "veine d’essais".

Arborescence ? Nom de la sélection H
Filtre: Nom v Saisissez le nom du groupe de sélection :
2P ® 2 8 fintetf x
[g] Projet i
B (@ Modéle (A3) ®) Appliquer la géométrie sélectionnée
&8 Géométrie () Appliquer des éléments géométriques de méme

& Corps surfacique

-5k Systémes de coordonnées O Taille
: ,,;!\ Systéme de coordonnées global ] Type
E ‘/Q Maillage . D .
] ﬂ.‘ Dimensionnement de |‘aréte Coox douunee'
- @ Sélections nommées I
D) inlet ==

/) outlet |

s wal ) Appliquer aux nceuds de maillage correspondants

{ﬁ pmm

ok | cencel |

Figure.l11.23 Nom de la sélection. Figure.l11.24 : Domaine de modélisation inlet.
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=

0175 0525

Figure.l11.25 : Geometrie simulée et domaine de calcule.

111.8 Les étapes de la simulation numérique sur ANSYS 19.0

Le choix de la double précision 2D semble le plus approprié pour notre simulation,
Dans cette étape, nous allons définir un analyseur et définir les modéles physiques, les
propriétés des matériaux, les conditions de la zone simulée "ANSYS 19.0" s'utilise a
travers une interface graphique tres simple. L'utilisateur avancé peut adapter ou
augmenter aux l'interface en écrivant des macros et des fonctions de menu afin

d’automatiser certaines procédures. Ainsi, il a la capacité de modéliser :

* Les écoulements 2D ou 3D.

« Etats permanents ou transitoires

* Ecoulements incompressibles ou compressibles incluant toute vitesse de régimes
* Ecoulements non visqueux, visqueux, laminaires ou turbulents

* Les écoulements dans les milieux poreux

Fluent Launcher (Setting Edit Only) - o

Fluent Launcher

Dimension Options

e 2D ["] Double Precision
3D
Processing Options
Display Options (®) Serial
Display Mesh After Reading ) Parallel

workbench Color Scheme
[ ] Do not show this panel again

ACT Option
[] Load ACT

[#] Show More Options

[0k ] [ Conemt | [ nem -]

Figure.l11.26 : Lanceur de Fluent ANSYS 19.0.
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111.8.3 Conditions aux limites et I’Objectif

Cette étape consiste a définir le type des différentes frontieres du systéme ainsi que la

nature du (des) domaine(s) décrit(s) globalement.
Type incompressible
Régime stationnaire permanent
*Pour les quatre formes géométriques : 1) sphere.
2) demi-Sphere.
3) assiette-plate (Forme Trapézoidale).

4) profile de (NACA 0040).

Tree Task Page X
Filter Text General
‘ e Setup Mesh
= General
. B9 Models Scale... Check Report Quality
> & Materials B Display...
> @ Cell Zone Conditions
> £ Boundary Conditions Solver
Bl Dynamic Mesh Type Velocity Formulation
4 Rt.aference Values ® Pressure-Based @ Absolute
+ @ solution () Density-Based () Relative
D Methods
¢ Controls
Report Definitions Time 2D Space
> [&] Monitors ® Steady ® Planar
Cell Registers O Transient O Axisymmetric
.0 Initialization O Axisymmetric Swirl
> (3 Calculation Activities
7,; Run Calculation
4 @ Results CJ Gravity [ ynits...
» © Graphics
> & plots
» EI3 Animations
* & Reports Help
> @k Parameters & Customization

Figure.l11.27 : Fenétre génerale.
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111.8.4 Boite de dialogue du modele visqueux

La boite de dialogue

Modele visqueux

Permet de définir les parameétres d'un écoulement turbulent

Critére de K-epsilon (2 eqn)

*Pour les quatre formes géométriques :

[Tree Task Page xIB3 Viscous Model E
Filter Text Models Model Model Constants -
“ @ setp - O Inviscid Cmu

= General Models © Lominar .00
4 Models -
- ~ N
@ Multiphase (OFf) ::‘:I:\ph?sgﬂ off (.J lsvpn\a_ln A]I;'laras(l eqn) C1-Epsilon
2 e O ko o)
% viscous (Laminar) e T— ) komego (2 eqn) C2-Epsilon
% Radiation (0ff) Radiation - Off O Transition k-K-omega (3 eqn)
Heat Exch. - Off 9] i 1.92
89 Heat Exchanger (Off) SE:G:S ;:?u (f Transition SST (4 eqn)
& Species (Off) P ot ©) Reynolds Stress (5 eqn) TKE Prandtl Number
% Discrete Phase (Off) g'sl_‘d’;‘e :_"i‘; oonting - off O Scale-Adaptive Simulation (SAS) | 1
& solidification & Melti.. .::ol g‘_‘:s '?oﬂ eing ) Detached Eddy Simulation (DES) | TDR Prandt Number
# Acoustics (Off v
coustics (Of) Electric Potential - OFf k-epsilon Model 13
% Electric Potential (Off) @ Standard
v & Materials (J G
ﬂ.- Cell Zone Cnndl.lmns 0 Realizable User-Defined Functions
9+ Boundary Conditions -
= Dynamic Mesh Near-Wall Treatment ‘Turhu\ent Viscosity
-
@ Reference Values (® standard Wall Functions none
+ @ solution ) Scalable Wall Functions Prandtl Numbers
® Methods 2 Non-Eauilibrium Wall Functions TKE Prandtl Number M
«* Controls « 4
Report Definitions
o ==
B cell Registers .

Figure.l11.28 : boite de dialogue modeéle visqueux.

Model
Inviscid
Laminar
Spalart-Allmaras (1 egn)
k-epsilon (2 eqn)
k-omega (2 eqn)
Transition k-kl-omega (3 eqn)
Transition SST (4 eqn)
Reynolds Stress (5 eqn)
Scale-Adaptive Simulation (SAS)
Detached Eddy Simulation (DES)

1000®@O00

OROX!

k-epsilon Model
@® Standard
) RNG

O Realizable

Near-wall Treatment

® standard Wall Functions

) Scalable wall Functions

(:) Mon-Eauilibrium Wall Functions

Viscous Model

Model Constants

Cmu

0.09

Cl-Epsilon

1.44

C2-Epsilon

'1.92

TKE Prandtl Number
1

TDR Prandtl Number
1.3

User-Defined Functions
Turbulent Viscosity

[ none

Prandtl Numbers

[ TKE Prandtl Number

m I Cancel I I Help I

Figure.l11.29 : Activer la boite de dialogue du modele.
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111.8.5 Conditions de inlet

Les conditions aux limites pour chaque frontiere seront définies avec la fenétre
Conditions aux limites. On sélectionne alors, le bord concerné on introduit les conditions de

bord associées

Velocity Inlet
Zone Name
inlet
Momentum Thermal Radiation Species DPM Multiphase Potential UDS
Velocity Specification Methodl Magnitude, Normal to Boundary j
Reference FramelAbsqute Ll
Velocity Magnitude (m/s) [31’.1 ] Ir:onstant ;I
Supersonic/Initial Gauge Pressure (pascal) 0 | [constant ~|

Turbulence
Specification Method]Intensity and Length Scale
Turbulent Intensity (%) 's
Turbulent Length Scale (m) :0.075

E =L

Figure.111.30 : Les Conditions aux limites.

111.8.6 Les Valeurs de référence

Tree Task Page x
Filter Text i Refere val
> & solid “!| compute from
< & cCell Zone Conditions “ ":i I
&) corps_surfacique (flu... inle
s P+ Boundary Conditions Reference Values
P+ inlet (velocity-inlet, i... Area (m2) |1
i p
': interior-corps_surfac... Density (kg/m3) | 1.224999
P< outlet (pressure-outl...
P+ sph-re (wall, id=8) Depth (m) |1
P wall (wall, id=7) Enthalpy (i/kg) 0
3| Dynamic Mesh O
il
« @3 solution Pressure (pascal) 0
R Methods Temperature (k) 288.16
@ Controls _ ;
Report Definitions Velocity (m/s) | 30.00002
5] Monitors Viscosity (kg/m-s)  1.7894e-05
= 7
' C?I! R'egl'sters Ratio of Specific Heats 1.4
-0 Initialization
> Al Calculation Activities Reference Zone
=/ Run Calculation [ ~|
+ @ Results
> € Graphics
> B plots
> EIJ Animations

Figure.l11.31 : Valeurs de référence.
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111.9 Les solution

111.9.1 Solution méthodes

Le code Fluent nous permet de choisir le schéma de discrétisation pour les termes
convectifs de chagque équation gouvernante (le second ordre est automatiquement le plus
utilisé pour les termes visqueux). Pour nos simulations, le schéma second ordre upwind a été
choisi. Le schéma du premier ordre est facile a converger mais les résultats ne reflétent pas
assez la réalité physique. Malgré sa difficulté pour atteindre la convergence, le schéma du

second ordre donne de trés bons résultats.
Les schémas de discrétisation utilisés dans le présent travail sont résumés comme suit :

Formulation méthode simple Second ordre

Tableau.l11.3 : Formulation méthode simple Second ordre.

Pression Standard
Quantité de mouvement Second ordre upwind

Couplage vitesse-pression Simple
Energie cinétique turbulente | Second orfire upwind

Tree Task Page x
fllter Ted = — Solution Methods -
-
- Pt Bou;:::;scuo:;i't?::s( e Pressure-Velocity Coupling
P% inlet (velocity-inlet, i... Scheme
P% interior-corps_surfac... ISIMPLE LI
J% outlet (pressure-outl... Spatial Discretization
P% sph-re (wall, id=8) Gradient -
% wall (wall, id=7) Il_east Squares Cell Based LI
=) Dynamic Mesh
4 Reference Values Pressure
+ @3 solution ISecond Order j
BT | | Momentum
«° Controls ISecond Order Upwind ;I
Report Definitions Turbulent Kinetic Energy
Monitors [Second Order Upwind ~|
Cell Registers — -
®__ Initialization Turbulent Dissipation Rate
1:0
Ml Calculation Activities ISecond Order Upwind LI -
=/ Run Calculation S .
4 @ Results [Firs —————— ]
€ Graphics >~ -
> [5 Plots
> EId Animations
- &> Reports
@ Parameters & Customization o '
~ || [] warped-Face Gradient Correction h

Figure.l11.32 : Chois d’algorithme de calcule et ’discritization schemes’’.
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111.9.2 Solution control

Tree Task Page =
Fllter Text = e - Solution Controls -
-
- corps_su ac.l(_]"'E( e Under-Relaxation Factors
4« P Boundary Conditions P
P+ inlet (velocity-inlet, i... Fressure
P% interiorcorps_surfac... 0.3
it outlet (pressure-outl... Density
P+ sph-re (wall, id=8) 0.5
PE wall (wall, id=7) Body Forces
Bl Dynamic Mesh
4 Reference Values 0-5
= @] solution Momentum
?> Methods 0.5
S —
Report Definitions o8
4 Monitors —
Cell Registers Turbulent Dissipation Rate
'.,,g Initialization |0.8
> Al Calculation Activities Turbulent Viscosity
=7 Run Calculation 1
- 9 Results
> € Graphics
=P [oefaur ]
> EI Animations
> &> Reports o | | Equations... | | Limits... | IAdvanced... I
> @i Parameters & Customization _ - he
- »
Figure.111.33 : Solution control.
L pe  myn
111.9.3 Report définition
A 7
111.9.3.1 Force de trainée
Drag Report Definition ﬂ_
Name -
drag
Options Report Output Type
) Drag Coefficient
@ Drag Force
] Per Zone Wall Zones | Filter Text 3
Average Over(Rerations) opre — — —
1 ES wall
Force Vector
X Y z
1 0 1
Report Files [0/0] = E E
Report Plots [0/0] E] = E]
Create
Report File
Report Plot
Frequency [ 1 i -~
- | >
m I Compute I I Cancel I I Help I

Figure.111.34 : Report definition de la trainée.
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111.9.4 Control des valeur (Moniteur résiduel)

Le résidu doit étre spécifié afin d'obtenir des résultats preécis.

ree Task Page X m Mesh
i
Filter Text . : 2
— - Residual Monitors
& corps_surfacique (flu., ~ . :
4 J Boundary Conditions Options Equations
P inlet (velocity-inlet, i. [¥] Print to Console Residual Monitor Check Convergence Absolute Criteria -
£ interior-corps_surfac... Plot continuity v 0.0001
|+ . - .
]: outet (pressure-oul. Window xvelodly o 20001
3 sph-re (wall, id=8) v : _
£ wall Gwall, id=7) ! (y-velodity ) 0.0001
Bl Dynamic Mesh ) k vl 0.0001
@ Reference Values Rerations 1 Flot B ~ = o M
4 @ solution 1000 o Residual Values Convergence Criterion
 Methods O] Normalize
. Cortrals - Iterations to Store
b Report Definitions =
4 B Monitors 1000 - Scale Convergence Conditions...
] compute Local Scale
b Report Files
oo I () ] o] o)
0K Renormalize | | Cancel
B convergence Conditi.. m - - m
Cell Registers

Figure.l11.35 : Affiche les fenétres Monitor résidue.

111.9.5 Initialisation des calcule

Avant de commencer les simulations, nous devons implémenter une estimation initiale
de la solution du champ d’écoulement. Le choix adéquat des conditions initiales permet

d’atteindre une solution stable et une convergence accélérée

Tree
Filter Text

Task Page >

Solution Initialization

< P¥ Boundary Conditions
-

1 o
o=
P< sph-re (wall, id=8)
P wall (wall, id=7)

= Dynamic Mesh

“® Reference Values

- % Solution

> Methods

o° Controls

Report Definitions

. Monitors

Residual
Report Files
Report Plots

Cell Registers
: Initialization
Al Calculation Activities
=7 Run Calculation
+ @ Results

> @ Graphics

P< inlet (velocity-inlet, i...
interior-corps_surfac...
outlet (pressure-outl...

Convergence Conditi...

&) corps_surfacique (flu... =~

Initialization Methods
@ Hybrid Initialization
(O standard Initialization

More Settings... “ Initialize I

Figure.111.36 : Solution initialisation.
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111.9.6 Run Calculation

La fenétre "Run Calculation" permet d'initier les itérations de la solution et d'effectuer des

calculs en fonction de I’itération pour obtenir les résultats : (120).

*Pour les quatre formes géométriques : 1) sphére.
2) demi-Sphére.
3) assiette-plate (Forme Trapézoidale).

4) profile de (NACA 0040).

Tree Task Page
lter Teit — Run Calculation
v JE Boundary Conditions =
D% inlet (velocity-inl... Check Case... Update Dynamic Mesh

T interior-corps_su...
I outlet (pressure-...

BE profil (wall, id=6) Mumber of erations Reporting Interval
J% wall (wall, id=7) 120 |1 :
2 Dynamic Mesh Profile Update Interval
@ Reference Values |1 - |
hd Solution =
 Methods Data File Quantities... Acoustic Signals
& Controls
Report Definitions
Monitars Calculate

Cell Registers
'H. Initialization
&l Caleulation Activities Help
v @ Results
% Graphics
E Plots
3% scene
B Animations
& Reports
gk Parameters & Customiz... -

Figure.l11.37 : Fenétre calculs en fonction de I’itération pour obtenir les résultats.
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T Data File Quantities

Many quantities are available for postprocessing in external applications through the standard
data file. To include additional quantities in the data file for postprocessing in external
applications, select them below.

Standard Quantities [20/20] Additional Quantities [0/82] el

Static Pressure

Mass Flux Pressure Coefficient

Body Force Dynarnic Pressure

wall Velocity Absolute Pressure

Original Wall velocity Total Pressure

wall Shear Relative Total Pressure
Mach Mumber Density

Boundary Heat Flux Density All

Boundary Rad Heat Flux WVelocity Magnitude
Turbulent Kinetic Energy ¥ Welocity

Turbulent Dissipation Rate Y Velocrty

wall Yplus Stream Function

wall ¥plus Utau Radial Velocity
DPh-partition Tangential Velocity

Density Relative Velocity Magnitude
Laminar Viscosity Relative X velocity
Turbulent Viscosity Relative ¥ Velocity

2nd Grad Bc Source Relative Tangential Velocrty
MAesh ¥-Velocity

| Cancel | | Help |

Figure.111.38 : Fenétre run Calculation.

111.10 Conclusion

La présente étude donne une description détaillée de I'écoulement de séparation et de

son effet sous un nombre élevé de Reynolds.

Fluent est un code de calcul qui permet de simuler les écoulements des fluides avec et
sans les transferts thermiques dans des géométries complexes. Il peut résoudre des problémes
d'écoulement avec des mailles structurées et non structurées produites grace a des géométries
complexes avec une facilité relative. Les mailles supportées en 2D sont de types triangulaires

ou quadrilatéraux.

La simulation de I'écoulement instationnaire 2D autour d'une plusieurs formes
géomeétriques, en utilisant la simulation numérique de la dynamique des fluides numériques au

nombre de Reynolds.
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V1.1 Introduction
La Nous présente dans ce chapitre les résultats de la simulation numérique obtenus par
le code de calcul. Notre probléme port sur 1’é¢tude du comportement aérodynamique et la
simulation numérique sur différents corps pour déterminer la force de frottement.
Pour cette raison, quatre simulations ont été réalisés concernant respectivement a quatre
forme géométrique qui se sont comme suit : sphére, demi-Sphére, assiette-plate (Forme
Trapézoidale), profile de (NACA 0040) Pratiquement.

L'angle de séparation est important car il controle la taille de la perte de forme et la
force de trainée créée par les sillages a l'arriere des tubes. Cet écoulement entraine une
augmentation de la trainée, une perte de portance et une diminution de la récupération de
pression, ce qui constitue un obstacle a ces applications. Comme la trainée estime dans une
large mesure les codts de fonctionnement du transport de fluides, la réduction de la trainée est
une question de conception cruciale en ingénierie. Les chercheurs accordent donc une grande

attention au contrdle de la séparation des flux.

Les géométries considérées et les conditions aux limites ont été présentées dans le
troisieme chapitre. Ainsi que la distribution des points du maillage et la simulation numérique
ont été faite respectivement dans le ANSYS 19.0 et le solveur Fluent.

V1.2 Résultats et discussion

V1.2.1 Différents régimes de I’écoulement pour les formes géométriques
L’écoulement d’un fluide est considéré incompressible et obéit aux équations de Navier
Stokes. L’adimensionnalisation de ces équations avec une échelle de vitesse Uo et une échelle
de longueur D implique que I’écoulement dépend du nombre de Reynolds et des conditions
aux limites et initiales. L’écoulement autour d’une sphére est présentée dans ce paragraphe
pour des conditions aux limites telles que la surface de la sphére est la plus lisse possible.
L’écoulement incident s’étend sur de grandes dimensions par rapport au assiette-plate et est le
moins turbulent possible. Dans ces conditions, 1’écoulement autour du demi-Sphere. Ou bien

du profile de (NACA 0040) dépend uniquement du nombre Reynolds.
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V1.2.2 Méthode de la solution (Interface résiduelle)
Les problémes des écoulements permanents sont souvent résolus par un processus

pseudo temporel ou un schéma itératif équivalent puisque les équations sont non linéaires.

Ces méthodes utilisent une linéarisation successive des équations et les systemes linéaires
résultants sont généralement résolus par des techniques itératives. La méthode suivie pour
atteindre la solution doit avoir certaines propriétés qui sont brievement résumees dans ce qui
suit :

Apres la convergence, les résultats sont extraits et sauvegardes.

L Scaled Residuals [x VA = drag-rplot B\

lterations

Figure.VI1.1 : Fenétre scalde résiduelle de plaque-plate 25 m/s.

Scaled Residuals

lterations

Figure.V1.2 : Fenétre scalde résiduelle demi-sphére 15m/s.
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e0¢

feds —t

Iterations

Figure.V1.3 : Fenétre scalde résiduelle de la sphére 20m/s.

= Scaled Residuals [x RV~ drag-rplot B\

Iterations

Figure.V1.4 : Fenétre scalde résiduelle profil NACA0040 30m/s.

V1.3 Etude de convergence et d'indépendance du maillage

Il suffit de peu de choses pour qu'une analyse par éléments finis produise des
résultats. Mais, pour que les résultats soient précis, nous devons démontrer que les résultats
convergent vers une solution et sont indépendants de la taille du maillage. Pour commencer,
définissons quelques termes clés :

Convergence : La convergence du maillage détermine le nombre d'éléments
nécessaires dans un modele pour que les résultats d'une analyse ne soient pas affectés par une
modification de la taille du maillage. La réponse du systeme (contrainte, déformation)
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convergera vers une solution reproductible avec une taille d'élément décroissante.
Indépendance du maillage : Apres la convergence, un raffinement supplémentaire du
maillage n'affecte pas les résultats. A ce stade, le modele et ses résultats sont indépendants du
maillage.
Nous pouvons ensuite tracer la déviation verticale maximale en fonction du nombre
d'éléments du modele. A un moment donné, la réponse du systéme converge vers une
solution. Le raffinement du maillage (I'ajout d'éléments supplémentaires) a peu ou pas d'effet

sur la solution.

V1.3.1 Force de trainée

[ Scaled Residuals [x] Rz drag-rplot 8

iteration

Figure.VL.5 : Fenétre force de trainée de plaque-plate 25m/s.

= Scaled Residuals [x] - dragg-rplot [x]

o o a @ @ 1m 12
iteration

Figure.V1.6 : Fenétre force de trainée demi-sphére.15 m/s
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= Scaled Residuals [%] R drag-rplot [x]

Cd

iteration

Figure.VL.7 : Fenétre force de trainée de la sphére 20m/s.

= Scaled Residuals [] - drag-rplot [x]

cd

iteration

Figure.V1.8 : Fenétre force de trainée de profil 30m/s.

V1.3.2 La convergence

Pour les problémes non linéaires qui sont fortement influencés par les conditions aux
limites, la convergence et la stabilité sont généralement atteints et contrélées en utilisant de

I’expérimentation numérique.

V1.4 Visualisation des résultats

Nous présentons ci-dessous les résultats des différents cas de simulations. La
Figure.V1.4 représente les contours de vitesse et de pression autour de la structure pour un

nombre de Reynolds. On retrouve bien les résultats bien connus de 1’écoulement autour d’un

quatre formes géométriques.
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Notons que ces résultats ne sont pas parfaitement symétriques, ce qui bien visible sur les
contours de pression, et ceci est parfaitement logique vue le 1éger décalage de la structure par
rapport au domaine de calcul.

V1.4.1 Visualisation des lignes de courant
Pour 300 < Re <2.1056, le sillage est turbulent et le régime est appelé sous critique
Vitesse entre (10,15,20,25) m/s.

Dans ce régime, L'écoulement est turbulent dans le sillage mais la couche limite en
amont du point de décollement reste laminaire. A faible nombre de Reynolds, de petits
tourbillons secondaires se développent de part et d'autre de l'allée tourbillonnaire suite a
I'amplification de l'instabilité locale de Kelvin Helmholtz dans les zones de cisaillement
autour de la sphére. Lorsque le nombre de Reynolds augmente (Re - 2600), cette instabilité est
plus prononcée et couvre une région importante de la zone de mélange, figure 1.9. Régime
sous critique.

Figure.V1.10 : Les lignes de courant 15m/s.
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Figure.V1.12 : Les lignes de courant 25m/s.

Figure.V1.13 : Les lignes de courant de la sphére vitesse 30m/s.
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Figure.V1.16 : Les lignes de courant de plaque-plate vitesse 15m/s.
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Figure.\V1.19 : Les lignes de courant de profil vitesse 30m/s.
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Les tourbillons associés a ce phénomene de plus haute fréquence que I'échappement
tourbillonnaire dd & I'instabilité de von Kérman , se détachent périodiquement et interagissent
avec les tourbillons primaires . La fréquence f, de cette instabilité en relation avec la
fréquence de Strouhal a fait I'objet de nombreuses études.

V1.4.2 Contour de la vitesse résultante

Régime critiqgue Ce régime est atteint quand le point de transition qui remonte vers
I'amont au cours du régime su critique, rejoint le point de décollement.

La valeur de ce nombre de Reynolds critique varie de fagon importante selon les
différentes études expérimentales ( entre 10° et 10° ") du fait de la grande sensibilité de
I'écoulement aux conditions aux limites de I'écoulement ( intensité turbulente de I'écoulement

incident , rapport d'allongement et rugosité du plaque plat et demi-Sphere ...) .

La plupart des coefficients de trainée sont raisonnablement stables avec I'augmentation de
la vitesse, voire une légére réduction. La sphere alvéolée donne une chute drastique de 15 a 30

m/s et se stabilise.

Scaled Residuals 8 = Contours of Velocity Magnitude (m/s) £J

Figure.V1.20 : Contours de vitesse pour sphere vitesse 12m/s.
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Figure.V1.22 : Contours de vitesse pour20m/s

Figure.V1.23 : Contours de vitesse pour sphere 30m/s.

Scaled Residuals [x]

)

Figure.V1.24 : Contours de vitesse pour demi-sphere 15m/s.
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e

= Contours of Velocity Magnitude (m/s) £3 - /B lift-rplot ) \/ B= moment-rplot ) \

Figure.V1.25 : Contours de vitesse pour demi-sphere 30m/s.

Scaled Residuals ) \/ B Contours of Velocity Magnitude (m/s)ﬁ

Figure.V1.26 : Contours de vitesse pour plaque-plate 15m/s.

Scaled Resi... L) \/ B drag-... L) \/ B lift-... L) \/ &3 dragg-... L) Contours of Velocity Magnitude (... 3

Figure.V1.27 : Contours de vitesse pour plaque-plate 30m/s.
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Figure.V1.28 : Contours de vitesse pour profil 15m/s.

Y Scaled Resi... ) \/ B drag... L) \/ & lift... ] \/ &3 moment... ) Contours of Velocity Magnitude ...

Figure.V1.29 : Contours de vitesse pour profil 30m/s.

V1.4.3 Contour de la pression résultante

Cela changerait pression, plus profondes ou s'il y en avait moins. Sur une plage donnée
de vitesse de l'air et de nombres de Reynolds, la sphére alvéolée crée sa propre surface et sa
trainée globale dans une plage.

Les effets de fortement autour d'un profil NACA 0040 pour 10* < Re< 10° et ont été
étudiées expérimentalement et théoriquement par souffleur , ils ont observé la suppression de
I'allée tourbillonnaire pour a au - dela d'une valeur critique de I'ordre de 2.
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Scaled Residuals %] . Contours of Static Pressure (pascal) £3

Figure.V1.30 : Contours de pression de la sphére vitesse 15m/s.

Figure.V1.31 : Contours de pression de la sphére vitesse 30m/s.

Scaled Residuals [x] = Contours of Static Pressure (pascal) E2

© ©3 ey

Figure.V1.32 : Contours de pression de la demi-sphére vitesse 15m/s.
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B Scaled Residuals [ = g-rp ¥ 5 = Contours of Static Pressure (pascal) E3

° o2

Figure.V1.33 : Contours de pression de la demi-sphére vitesse 30m/s.

Scaled Residuals %] B3 Contours of Static Pressure (pascal)

Figure.VV1.34 : Contours de pression de la plaque-plat vitesse 15m/s.

Y Scaled Resi... ) \/ B drag-... L) \/ B lift-... ) \/ B dragg-... .J X Contours of Static Pressure (pa... &J

Figure.V1.35 : Contours de pression de la plaque-plat vitesse 30m/s.
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Figure.V1.36 : Contours de pression de profil vitesse 15m/s.

3 Scaled Resi... L) \/ B drag... L) \/ B lift-... ) \/ B moment... ) o Contours of Static Pressure (pa...

Figure.\VV1.37 : Contours de pression de profil vitesse 15m/s.

V1.4.4 Contour de la turbulent

Les formes moins aérodynamiques et les formes a grande surface donnent des valeurs
plus élevées de coefficient de frottement. Le coefficient de frottement dépend de la fagon
dont I'air passe autour de I'objet et part.

Cela signifie que le sillage (modele d'écoulement derriére I'objet) affecte également la

trainée. Un sillage large crée plus de trainée qu'un sillage étroit derriére un objet. Par

consequent, méme la forme de I'objet derriére la zone frontale affecte le frottement.
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Im2%2])

Scaled Residuals \/ B Contours of Turbulent Kinefic Energy (K) (m2/sZ) EJ

Figure.V1.38 : Les contour turbulence de la sphére 15m/s.

[m2%2]

\/ d... N/ Ii... N B me... L\ Contours of Turbulent Kinetic Energ... 7 re..

® LI

Figure.V1.39 : Les contour turbulence de la sphére 30m/s.

/=
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Figure.V1.40 : Les contour turbulence de demi-sphere 15m/s.
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"B Contours of Turbulent Kinetic Energy (k) (m2/s2) £J \/ &= drag-rplot . \/ &= lift-rplot ) \/ &= moment-rplot

Figure.V1.41 : Les contour turbulence de demi- sphere 30m/s.

B2 Scaled Residuals \/ B Contours of Turbulent Kinetic Energy (k) (m2/s2) EJ
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Figure.VV1.42 : Les contour turbulence de plagque- plat 15m/s.

Scaled Re... L) \/ B dra... L0 \/ s \/ B drag... \/ B Contours of Turbulent Kinetic Energy (K) (... &3

Figure.V1.43 : Les contour turbulence de plaque- plat 30m/s.
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Figure.V1.44 : Les contour turbulence de profil 15m/s.
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Figure.V1.45 : Les contour turbulence de profil 30m/s.

V1.4.5 Visualisation de la couche limite

Revétement (couche limite) d’air turbulent qui se renforce avec I’augmentation de la

vitesse de [1’air, réduisant ainsi le sillage et la trainée.

Les autres modéles n'utilisent pas cette technique, donc leur sillage augmente simplement

avec la vitesse de l'air, augmentant avec une bonne marge sur la sphere.

Plus tard, les mesures expérimentales de I'ecoulement laminaire autour d’une plaque plate
confirment la suppression de I'allée tourbillonnaire pour Re = 100. Ce comportement global se
retrouve sur la Figure.V1.45, correspondant a un forcage de frottement. Il est a noter que les

deux lignes de courants ne se croisent plus et la verticité a I'air franchement négligeable.
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5 Velocity Vectors Colored By Turbulent ... 3 N d. ) \/BEdii... ) \/Eme.. L) \/EBEA P. L) \/Elre... J

Figure.V1.47 : Visualisation de la couche limite pour demi-sphére vitesse 30m/s.

/B ScaledR... ) \/ BH dr... ) \/ B li... ) \/ & B Velocity Vectors Colored By Velocity Magnitud... &3 \

Figure.V1.48 : Visualisation de la couche limite pour plaque-plate 30m/s.
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= Scaled ... \/ = d... B3 \/ ... &) \/ B mom... L) = relative-velocity Colored By Velocity Magnitu...

Figure.V1.49 : Visualisation de la couche limite pour profil vitesse 30m/s.

V1.4.6 Les courbes de XY de pression

Comme on pouvait s'y attendre, la forme profilée a le Co le plus bas par rapport au
reste avec la plaque plate. La simulation numérique, bidimensionnelle, des écoulements
turbulents autour d'un plaque plat et demi sphere.

Le but principal est de mettre en évidence I'effet de fortement sur la structure et les
caractéristiques de I'écoulement derriére le plaque plate ainsi que les forces appliquées sur
cet obstacle. Pour des taux de rotation allant jusqu'a 6 et des nombres de Reynolds égalent a
0.5 10° / 5.10 et 10>, I'écoulement turbulent a été étudié numériquement dans le présent

travail .
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Figure.V1.50 : Les courbes de XY de pression pour sphére
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Figure.V1.53 : Les courbes de XY de pression pour profil.
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Figure.V1.51 : Les courbes de XY de pression pour demi-sphére.
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Figure.VV1.52 : Les courbes de XY de pression pour plaque-plate
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V1.5 Forces aérodynamiques sur la structure de courbe

La valeur de trainée (parfois appelée résistance de I'air) sur le modele est simplement la
force qui agit dessus dans la direction d'un flux d'air appliqué. Geénéralement, dans le sens de
I’écoulement, des formes plus aérodynamiques et des formes a petite surface donnent des
valeurs inférieures de coefficient de trainée.

Le coefficient de trainée est une valeur sans dimension qui aide a quantifier la trainée,
mais par rapport a un objet. Dimensions et la vitesse du fluide (air) qui passe autour de lui. I
permet de comparer la trainée d'objets de tailles différentes, permettant d'adapter les résultats.

Comme on pouvait s'y attendre, la forme profilée a le Co le plus bas par rapport au reste

avec la plaque plate.

VI1.5.1 Le moment
Notez qu'une sphére alvéolée a un coefficient de trainée plus faible qu'une sphére
simple. Cela est dd a la fagcon dont les fossettes fonctionnent pour permettre au flux d'air de

rester attaché a sa surface, donnant un sillage plus petit.

V1.6 Interprétation des resultats
Pas Tous les résultats sont donnés a titre indicatif uniquement, les résultats réels

peuvent différer Iégerement.

V1.6.1 Criteres de convergence
Dans la plupart des cas étudiés, le critére de convergence imposé par défaut dans
(ANSYS 19.0) est suffisant. Cela signifie que le sillage (modele d'écoulement derriere
I'objet) affecte également la trainée. Un sillage large crée plus de trainée qu'un sillage étroit
derriére un objet. Par conséquent, méme la forme de I'objet derriére la zone frontale affecte le

frottement.

V1.6.2 Coefficients aérodynamiques
V1.6.2.1 Resultats quantitatifs

Le Tableau.VI.1 ci-dessous, illustre 1’évolution du coefficient de trainée en fonction du
nombre de Reynolds de 1’écoulement pour une sphére lisse de 75 mm Les deux approches

(Expérimentale et numérique) montrent une bonne concordance pour des valeurs du nombre
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de Reynolds allant de 0.77x10° jusqu’a 1.5x10°. Les deux évolutions montrent une forte
disparité a partir d’un nombre de Reynolds de 1.5x10°, elles s’écartent au fur et a mesure que

I’on augmente la vitesse de 1’écoulement.

Ce constat peut s’expliquer, dans le cas expérimental, par le fait d’existence lors des
essais frottement, ces derniéres amplifient amplement la production d’une trainée parasite.
Aussi, la présence du bras de suspension dans la pesée des efforts aérodynamiques et des
champs de pression, peut éventuellement étre a 1’origine de cette erreur ; En effet,
I’écoulement autour de la sphére et le bras peut modifier la distribution des champs de
pression a 1’aval comme a I’amont de la sphére en créant une situation d’écoulement

asymeétrique donnant naissance a une force parasite.

En comparant la courbe obtenue numériquement avec celle de 1’expérimental, on
remarque que son intensité est fortement sous-estimée a partir du nombre de Reynolds de
1.5x10°, c’est probablement dii au cas idéaliste considéré dans nos simulations ainsi qu’aux

qualités des maillages générés.

Tableau.VI.1 : Evolution du coefficient de trainee en fonction du nombre de Reynolds

Pour les formes géométriques de diamétres 75 mm

Vitesse relative (m/s) | Cd Cd Cd Cd
Spheére Demi sphere | Plague plat Profil
15 0,5624 0,4883 1,2321 0,3411
20 0,5438 0,4756 1,2167 0,3232
25 0,5235 0,4897 1,2416 0,3309
30 0,5161 0,4900 1,2272 0,3118

Tableau.V1.2 : Comparaison des résultats de Raynold.
Vitesse 15m/s | 20m/s 25m/s 30m/s
N.Raynold x(10°) 0,77235 | 1,0298 1,2872 1,5447

Les résultats des calculs résumés et comparés aux données de la littérature le montrent
un excellent accord des parametres listés., les coefficients de force sont définis par :
[ R,=0.05149.10°.(15,20.25.30)m/s.]
*(15-25) m/s -Sous-critique laminaire avec instabilités de rue tourbillonnaire
(150-300) < R, < (1-1,3) 10°
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*(26-30) m/s-Critique séparation laminaire et rattachement turbulent séparation turbulent
Sillage turbulent.
(1,3) 10> < R,< (3.5)10°
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Figure.V1.54 : Résultats typiques et conclusions [31].

V1.7 Méthode de spécification échelle d’intensité turbulente et de longueur
La comparaison des modéles de turbulence de souffleur avec les résultats trouves par
le logiciel ANSY'S 19.0, nous a permis d'adopter le (k — epsilon) avec un traitement proche de
paroi.
Il avéré que la performance du modéle (k — epsilon) est meilleure notamment lorsqu'il

s'agit d'estimer effets de rotation sur les forces exercées sur profile de (NACA 0040).

Validation Pour les quatre formes géométriques, Une étude comparative entre les
résultats numériques obtenus pour les deux modeéles de la turbulence a savoir, (k — epsilon) a
avec un traitement proche de souffleur, avec des résultats figurant dans la littérature est
illustré dans la Figure.VI.1. Il s'avere que le model (k — epsilon) e adonne des valeurs de

pression plus précise.

La supériorité du modele de turbulence (k — epsilon) asura le modéle président, Ce qui
nous permet d'opter ce modele pour le reste de cette étude. Pas Tous les résultats sont donnés
a titre indicatif uniquement, les résultats réels peuvent différer Iégérement. Comme on pouvait

s'y attendre, la forme profilée a le Cd le plus bas par rapport au reste avec la plagque plate.
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Tabltableau.V1.3 : Entrée de vitesse. Méthode de spécification échelle d’intensité et de

longueur. Intensité turbulente.

Vitesse(m\s) | Intensité Intensité Intensité Intensité
turbulente turbulente turbulente turbulente
Sphére % Demis sphere % | Assit plat % Profil naca0040%
15 mis 90% 50% 100% 95%
20 mis 57% 31% 45% 53%
25 mis 37% 15% 25% 35%
30 mis 22% 03% 15% 18%

Les contours de vitesse et de pression autour de la structure pour un nombre de Reynolds
Re = 10 et pour différents pas de temps. L’animation permet, bien sir, de voir en détail le
développement de 1’écoulement autour et derriére la structure. Et commence a distinguer les
perturbations de I’écoulement pour les deux forme demi-Sphére et assiette-plate (Forme

Trapézoidale).

VI1.7.1 Erreur absolue et relative

Théoriguement, il ne devrait pas y avoir de valeur de portance. Ces modéles sont
uniquement destinés aux expériences de trainée, ils sont donc montés directement dans la
ligne du flux d’air, (a une incidence de 0 degré) ne donnant aucune valeur de portance.

Portée de ce guide. Il est possible d'expérimenter la portance sur les modéles, mais c'est
au-dela de ce qui est typique uniquement. Le coefficient de trainée varie avec le nombre de
Reynolds et la vitesse d'écoulement, donc les résultats Théoriqguement, il ne devrait pas y
4avoir de valeur de portance.

Avec

a) Erreur absolue
€= |v — vapp| (VL. 1)

b) Erreur relative

n= =vapn] 49 (VI. 2)

[v]
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Tableau.V1.4 : Les erreur absolue et relative pour sphere.

Vitesse (m/s) 15 20 25 30
Résultat 0,5579 0,5424 0,5182 0,5067
Numérique

Résultat 0,5536 0,5363 0,5144 0,5100
Expérimental

Erreur Absolue 0.0043 0.0061 0.0038 0.0033
Erreur 0.7767 1.1374 0.7387 0.6470
relative(%o)

Tableau.VL.5 : Les erreur absolue et relative pour demi-sphére.

Vitesse (m/s) 15 20 25 30
Résultat 0,4830 0,4794 0,4832 0,4936
Numérique

Résultat 0,4732 0,4599 0,4763 0,4800
Expérimental

Erreur 0.0151 0.0157 0.0134 0.0136
absolue

Erreur 3.1910 3.4137 2.8133 2.8333
relative(%o)

Tableau.V1.6 : Les erreur absolue et relative pour plaque-plate.

Vitesse (m/s) 15 20 25 30
Résultat 1,2340 1,249 1,2046 1,2374
Numérique

Résultat 1,2285 1,2266 1,2696 1,2055
Expérimental

Erreur Absolue 0.0036 0.0099 0.028 0.022
Erreur 0.2930 0.8071 2.2054 1.8249
Relative(%0)

Tableau.V1.7 : Les erreur absolue et relative pour profil.

Vitesse (m/s) 15 20 25 30
Résultat 0,3435 0,3217 0,3349 0,3121
Numérique

Résultat 0,3480 0,3270 0,3330 0,3144
Expérimental

Erreur 0.0069 0.0038 0.0021 0.0026
absolue

Erreur relative | 1.9827 1.1620 0.6306 0.8269
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Les erreur relatives et absolues sont déterminées par les conditions aux limites par
ANSYS 19.0, une vitesse uniforme est imposée a I’entrée du domaine et une pression a la
sortie. Les parois supérieure et inférieure, ainsi que les frontiéres de 1’obstacle, ont été

considérés comme des erreur absolue et relative.

Pour la discrétisation des équations, Fluent utilise la méthode des volumes finis. On
s’intéresse en premier lieu aux champs de la vitesse résultante, ainsi qu’aux champs des
vitesses longitudinales, et la nature turbulente de I’écoulement considéré nous a conduits a

s’intéresser aux champs de 1’énergie dynamique turbulente.

Les résultats de ce second test sont donnés dans le tableau (Tableau.VI1.4). Nous
remarquons que, dans ce cas, I’erreur relative commise sur le calcul des forces de trainée et de

portance est tres acceptable comparées a ceux du souffleur.

Le (Tableau.V1.3) représente les erreurs de vitesse et de pression autour de la structure
pour un nombre de Reynolds et pour différents pas de C;. L’animation permet, bien sir, de
voir en détail le développement de 1I’écoulement autour et derriére la structure. C’est a partir

de 25 m/s que I’on commence a distinguer les perturbations de 1’écoulement.

La figure (Figure.V1.54) et le tableau (Tableau.V1.1) représentent les résultats graphiques
et tabulés des forces aérodynamiques de trainée et sur la structure (sphérique, demi sphére
plaque plat et profil NACA 0040). Ces résultats sont tres comparables a ceux de Turek [31]

Cette figure est trés intéressante puisqu’elle nous permet de situer exactement le
commencement des perturbations dans les valeurs de la trainée. Ceci correspondra, bien sdr,
au commencement du changement des formes géométriques. Généralement, dans le sens de
I’écoulement, des formes plus aérodynamiques et des formes a petite surface donnent des

valeurs inférieures de coefficient de trainée.

V1.8 Validation et vérification
La plupart des coefficients de trainée sont raisonnablement stables avec I'augmentation
de la vitesse, voire une légere réduction. La sphere alvéolée donne une chute drastique de 15

a 25 m/s et se stabilise.
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Ces modéles sont uniquement destinés aux expériences de trainée, ils sont donc montés
directement dans la ligne du flux d’air, (2 une incidence de 0 degré) ne donnant aucune valeur

de portance. Portée de ce guide.

Cela changerait si les surface plus grandes, ou s'il y en avait moins. Sur une plage
donnée de vitesse de l'air et de nombres de Reynolds, la sphére alvéolée crée sa propre surface
et sa trainée globale dans une plage. Revétement (couche limite) d’air turbulent qui se

renforce avec I’augmentation de la vitesse de I’air, réduisant ainsi le sillage et la trainée.

Les autres modeéles n'utilisent pas cette technique, donc leur sillage augmente
simplement avec la vitesse de I'air, augmentant avec une bonne marge sur la sphére. Comme
on pouvait s'y attendre, la forme profilée a le Cd le plus bas par rapport au reste

avec la plaque plate.

Augmente la vitesse de ’air a 15, 20, 25, et sa vitesse maximal (généralement autour de 30
m/s) a chaque étape enregistrez la valeur de trainée. Trainée et coefficient. La valeur de
trainée (parfois appelée résistance de l'air) sur le modele est simplement la force qui agit

dessus dans la direction d'un flux d'air appliqué.

Le coefficient de trainée est une valeur sans dimension qui aide a quantifier la trainée,
mais par rapport a un objet. Dimensions et la vitesse du fluide (air) qui passe autour de lui. I
permet de comparer la trainée d'objets de tailles différentes, permettant aux ingénieurs

d'adapter les résultats.

Généralement, dans le sens de I’écoulement, des formes plus aérodynamiques et des
formes a petite surface donnent des valeurs inférieures de coefficient de trainée. Les formes
moins aérodynamiques et les formes a grande surface donnent des valeurs plus élevéees de
coefficient de trainée. Le coefficient de trainée dépend de la fagon dont I'air passe autour de

I'objet et part.
Cela signifie que le sillage (modele d'écoulement derriére I'objet) affecte également la

trainée. Un sillage large crée plus de trainée qu'un sillage étroit derriéere un objet. Par

conséquent, méme la forme de I'objet derriere la zone frontale affecte la trainée.
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Notez qu'une profil (comme NACA 0040) a un coefficient de trainée plus faible qu'une
sphére simple. Cela est di a la fagon des formes plus aérodynamiques fonctionnent pour
permettre au flux d'air de rester attaché a sa surface, donnant un sillage plus petit.

Il est possible d'expérimenter la portance sur les modeles, mais c'est au-dela de ce qui est
typique uniquement. Le coefficient de trainée varie avec le nombre de Reynolds et la vitesse
d'écoulement, donc les résultats. Pour conclure I’intervalle de coefficient de trainée entre
valeur :

*Sphere [0.5-0.59] /* demi-sphere [0.45-0.49] /*plaque [1.1-1.24] / *profil [0.32-0.39].

V1.9 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons simulé 1’écoulement incompressible stationnaire et
turbulent avec le model de fluide visqueux et nous avons trouvé de trés bon résultats
puisqu’ils sont plus proches que ceux indiqués dans la soufflerie. Le logiciel “ANSYS 19.0”
nous a donné entiere satisfaction quant au traitement de simulation numérique sur différents

corps géomeétriques.

La campagne d'essais mené en soufflerie nous a permis de conclure qu’en apportant des
modifications a la surface des formes géométrique, nous pouvons réduire la trainée et

améliorer les performances aérodynamiques.

Ainsi, en matiere de réduction de trainée, nous avons obtenu une amélioration de plus de
40% lorsque la sphéere et profile de (NACA 0040) est munie d'un anneau positionné aux

deux tiers du diamétre, et cela sur une large plage du nombre de Reynolds.

Cette diminution de la trainée est confirmée par une modification du coefficient de
pression a l'arriere de la profile de demi-Sphere et assiette-plate (Forme Trapézoidale) par
contre le profil de (NACA 0040), Les mesures du coefficient de pression montrent par ailleurs

que le Cp est bien approché par celui du fluide parfait dans la zone non décollée.

Comme on pouvait s'y attendre, la forme profilée et plus bas par rapport au reste avec la
plaque plate. La premiére partiec des simulations avec “ANSYS 19.0” et qui concerne
I’écoulement incompressible visqueux en régime stationnaire (permanent) et turbulent a été

menée avec succes vu que les résultats que nous avons obtenus sont tres comparables a ceux

de notre soufflerie.
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Conclusion Générale

Dans ce travail, A travers ce modeste travail, nous avons d’abord compris les difficultés a
simuler une géomeétrie complexe dans un domaine d’étude plus ou moins grand. Nous avons
bien assimilé les étapes a suivre pour mener a bien une simulation numérique. De ce fait, et vu

le temps alloué a ce projet et vu les moyens dont nous disposons, nous avons atteint notre but.

Notre objectif primaire était 1’utilisation du logiciel “ANSYS 19.0” dans toutes les étapes
de la simulation a savoir : Conception, Maillage, Simulation et Exploitation des résultats. Ce
logiciel nous a posé probléme lors du couplage puisqu’il exige une interface fluide-structure
de type “surface” afin de transmettre les données du fluide a la structure et vice-versa, ce qui
ne peut se faire que si le probléme est tridimensionnel. Nous avons évité d’aller vers la 3D
pour la simulation numérique sur différents corps géométriques. Nous avons donc préfére

rester en bidimensionnel et chercher a faire ce couplage avec une soufflerie.

La simulation numérique de I'écoulement autour d'une spheére et profile de (NACA 0040)
lisse a montré des résultats en bonne concordance avec les valeurs expérimentales, tout
comme elle a permis de mettre en évidence le coefficient de frottement par différent
(Raynolds) en aval de la demi-Sphere et assiette-plate (Forme Trapézoidale),et réalisation de

formes géométrique dans ce travaille.

D’aprés les travaux présentés dans ce memoire, on peut dire que la théorie des
écoulements incompressible visqueux stationnaire et turbulent en régime sous-critique et
critique peut étre utilisée pour étudier 1’écoulement parfait autour d’une quatre formes
géométriques Sphere, demi-Sphere et assiette-plate (Forme Trapézoidale) et profile de
(NACA 0040). Cette théorie fournie des informations théoriques importantes qui nous aidera
a la compréhension du comportement des fluides en mouvement autour des corps
géométriques. Mais pour aller plus loin, on recommande a eétudier numériquement
I’écoulement transsoniques est tridimensionnel autour d’une profile de (NACA 0040) afin de
comprendre le comportement des écoulements réels autour des plusieurs formes géométriques

différents et déeveloppement des études aérodynamique.
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