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Résumeé:

Dansle but d’enrichir les connai ssances aérodynamiques, le présent travail constitue
une recherche sur le comportement de |’ écoulement d’air atmosphérique autour des profils
aérodynamiques, notre travail a pour but d' étudier larésistance d’ un profil NACA quatre
chiffres (NACA 0012) dans le domaine incompressible et examiner les différentes
coefficients (la pression, latrainée, la portance, la finesse et la polaire) en fonction de
variation d'angle de volet, pour différents angles d’incidences.

Abstract:

For the purpose to enriching the aerodynamics acquaintances, the power present
constitutes a search on the behavior of the flow of atmospheric bearing round aerofoils
Sections, our power has for goal to study the resistance of a shaped NACA four number
(NACA 0012) in the incompressible domain and to examine different coefficients (the
pressure, the Drag, the lifting capacity, the fineness and the polar) in function of flap’s angle,

for different angles of incidence.
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- INTRODUCTION -

INTRODUCTION :

Les recherches des entreprises aujourd’ hui dans le domaine de I’ aéronautique
S appuient notamment sur |’ aérodynamique appliguée al’avion ou dlle s effectue dans la
perspective du développement durable et sécuritaire.

L'aérodynamique est une grande partie d’ application de la mécanique des fluides, atravers lui
on peut modéliser Les équations permettant d'expliquer les différents phénomenes qui se
passent lors de déplacement des aéronefs, La catégorie inclut aussi une présentation des
différents éééments d'un aéronef qui permettent I'application pratique des théories de
I'aérodynamique (ailes, empennage, volets, hélice et rotors, €c....).

Les laboratoires (aérodynamiques, énergétiques, propulsions) sont doter d’ une petite
soufflerie subsonique afin d' éudier I’ aérodynamique de corps profilés (cylindres, profils
d'aile, corpsimmergée, ...) pour I'illustration des cours de mécanique des fluides
incompressible. Cette soufflerie permettral’ é&ude expérimentale des performances
aérodynamiques (mesure de trainée, portance, polaire, moments de tangage, ...), et la
comparai son de plusieurs de ces méthodes de mesures (par exploration du sillage, balance
aérodynamique, prise de pression statique sur les corps) .

De plus, les lignes de courant entourant le corps placé dans la veine d’' essais seront
visualisées par un systéme spécifique a prévoir.

La conduite d’ une étude expérimentale en soufflerie passe par la conception d’ un
modéle qui consomme énormément de temps, de |’ argent et de I’ énergie, ainsi que les
conditions tres difficiles, voir impossible a réaliser expérimentalement tels que certains
problémes de combustion, le cas des trés hautes températures et certaines catégories des
écoulements non stationnaires, donc I’ étude expérimentale a été remplacée par I’ étude
numeérique.

Laqualité des outils numériques de prévision de I’ aérodynamique est devenue I’ un des
en jeu majeur pour la conception des aéronefs et véhiculesterregre futurs, gréce ala
résolution des éguations de NAVIER-STOCKS qui restes I’ approche la plus usitée pour

caractériser les écoulements stationnaires.
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Chapitre | : Notions fondamentales de la mécanique des fluides

| .1. Introduction :

L’ aérodynamique dans le domaine du vol avoile se concentre sur I’ étude de la
dynamique des fluides, ¢’ est-a-dire I'étude des liaisons entre les forces et les mouvements d'un
corps. Cette science est un domaine de la physique qui étudie les différents phénomeénes
naturels qui se déroulent lorsqu’ un corps se déplace dans un espace contenant del’air. En
d autrestermes, elle est la « science du mouvement de |’ air ». Elle demande une bonne
connaissance de la mécanique des fluides qui se base sur les principes et lois fondamentales
gui se développaient dans cet domaine.

| .2. Equations fondamentales de la mécanique des fluides:

| .2.1. Loisdes gaz parfait :
On appelle gaz parfait un gaz satisfaisant aux conditions suivantes :

- Le volume propre des molécules de gaz est négligeable par rapport au volume V du
récipient contenant le gaz.

- L'énergie cinétique moyenne des molécules croit avec latempérature absolue du gaz.

- La quantité du mouvement échangée lors du choc éastique des molécules avec les parois
du récipient est seule responsable de la pression p du gaz.

Autrement dit :

Un gaz est considéré comme parfait si le fluide n’ exerce aucun frottement sur les parois
d’un corps se déplacant dans ce fluide. De plus, un volume de fluide se déplacant n’ affecte,
n'est ni affecté par les mouvements de volumes adjacents. D’ ou :

U Lesforcesde viscosité sont nulles.
U Les particules n’exercent entre elles que des forces de pression (sauf dans la

couche limite, traitée plus loin).

Laloi des gaz parfaitsrelie les trois grandeurs P, p ou v et T souslaforme:
— (1.
Ou: - = (loi de Mariotte)

(Avec r = 287 pour I'air, dans le systeme Iégal d’ unités)
Les gaz parfaits obéissent a cette loi, les gaz réels la suivent sensiblement.

> 2 | <



Chapitre | : Notions fondamentales de la mécanique des fluides

| .2.2. Equation de conservation de masse::

4 )

V£ Vo, ml=mp

En faisant tendre le volume W (variation de la masse dans e volume) vers z&o , mais
la masse reste toujours constante, donc la masse se conserve .

A partir de |I’équation du bilan sur le volume de contrdle des grandeurs essentielles, il
en résulte la forme locale du bilan de masse, appel ée égquation de continuité :

—+ ( )=0 (1.2

()=0 (1.3)

| .2.3. Loi de conservation d’énergie:

Laloi de conservation des énergies potentielles de pression et cinétiques,
S'écrit :

—+ =0 (1.4)

(Equation de BERNOULLI généralisé) ou (SAINT-VENANT)

Hypothéses :
U Fluide parfait, compressible ou non.
U Ecoulement permanent.

>[5 | <



Chapitre | : Notions fondamentales de la mécanique des fluides

| .2.3.1. Fluide incompressible (équation de BRNOULLLI) :
U Fluideincompressible ———> lamasse volumique est constante.

Donc:  =cte.

Pression statiquet+Pression dynamique=Pression

U Pression statique > P.
U Pressiondynamique ——> —
Alors:

+ —

(Equation de BERNOULLI) (1.5)

| .2.3.2. Fluide compressible (équation de SAINT-VENAINT) :
Les équations de continuité, de ladynamique et de I énergie du modéle de mouvement de
fluide parfait compressible peuvent étre intégrés sous les hypothéses suivantes :
U Fluide parfait.
U Ecoulement permanent.
U Mouvement unidirectionnel.
G

Forces volumiques négligeables.

—= (Loi de saint venant) (1.6)

Et: —=14 Pourlair.

| .2.3.3. Influencedu nombrede M ACH sur laloi de conservation du débit
(Théoreme de HUGONIOT) :

A partir de cestrois éguations :

—+—+—=0 (Continuité du débit) (1.7)



Chapitre | : Notions fondamentales de la mécanique des fluides

+—=0 (BERNOULL|) =——— = (1.8)

(Vitesseduson) =——————— —= (1.9

On peut trouver unerelation entre lasection S et la vitesse , (en éliminant ), et on

peut obtenir :

—=—-—(1- ) (Théorémed HUGONIOT) (1.10)

Cethéoreme, permet d’expliquer les différences fondamentales constatées entre les

écoulements subsoniques et les écoulements supersoniques.

| .3.Dynamique desfluides (Equation de NAVIER-STOCKYS) :

Si nous faisons tendre le volume de controle vers zéro, comme nous |’ avant fait
précédemment pour le bilan de masse, nous obtenons I’ équation de NAVIER-STOCKS qui

est I’ écriture locale du bilan de quantité de mouvement :
— 4+ ()= —- ()+ + () (I.12)

Si la masse volumique est constante, le dernier terme peut étre écrit sous la forme
explicite simple; c’est I' équation de NAVIER-STOCKS::

— 4+ ()= —- ()+ + A (1.12)



Chapitre | : Notions fondamentales de la mécanique des fluides

| .4.Couchelimite:

| .4.1.Définition dela couche limite:

Fig. 1.1: Schéma de présence de la couche limite

Lorsgu’ un écoulement rencontre une surface solide, il est globalement défléchi par
cette derniére, si cette surface impose un changement de direction. Par ailleurs, comme la
vitesse sur la surface solide est nulle, se développe une zone dans laquelle la vitesse varie
entre zéro (alaparoi) et la vitesse U du flux principal non perturbé par le frottement sur la
paroi. Cette zone est appelée couche limite.

Les équations et les conditions aux limites sont différentes.

Par exemple, on considére I'écoulement d'un fluide autour d'un obstacle fixe;

Fig. 1.2: Répartition des vitesses au voisinage d’ une Paroi
(a): fluide parfait, (b): fluide visqueux.



Chapitre | : Notions fondamentales de la mécanique des fluides

Pour un fluide parfait on admet le glissement des particules sur les parois solides, alors
gue pour un fluide visqueux on admet qu’il y a une adhérence.

\/ lacourbe (a) représente le profile des vitesses a la paroi dans un fluide parfait, la
valeur U éant celle qui regne loin de I’ obstacle.

v/ lacourbe (b) représente le profil des vitesses a la paroi dans un fluide visqueux.

v ladifférence entre les deux courbes est un défaut de vitesse qui apparait donc au
voisinage de la paroi, dans une condition d’écoulement  ~  # O cette zone est la
cause de I’ apparition la couche limite.

vV lesgradients de vitesse sont élevés, et les forces de viscosité mise en jeu sont
importantes dans la couche limite. Mais en dehors de cette derniére les gradients

de vitesse sont faibles, et les forces de viscosité sont négligeables.

| .4.2. Développement de la couche limite :

La couche limite se développe le long d'un obstacle a partir d'un point d' arrét A. Au
voisinage de ce point, I'écoulement dans la couche limite est d'abord laminaire, mais a partir
d’une certaine distance, il devient turbulent. Le passage de |’ écoulement laminaire vers
I’ écoulement turbulent seffectue le long d’ une zone critique appelée « zone de transition »
d'éendue faible .

Borde d'attaque

; saus couche limite
L / laminaire

— |aminaire :l( » tUrbUlaNTe  ——
¥ =0 transitoire

Fig. 1.3: Développement d’une couche limite le long d’ une paroi solide

> 7 | <
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| .4.2.1. Couchelimitelaminaire:

On dit que la couche limite est laminaire si les vecteurs vitesse restent paralléles entre
eux sur une normale ala paroi.

Lacouche limite laminaire n'est pas d’ autant plus importante que le nombre Reynolds

est grand.

Fig. 1.4 : Couche limite laminaire sur un profil

| .4.2.2.Transition dela couchelimite:

On dit que le point de changement de la couche limite laminaire a la couche limite
turbulente est le point de transition de la couche limite, tel qu’a partir de se point de transition,
les vecteurs vitesse ne sont plus paralléles entre eux, mais les vecteurs vitesse moyenne

restent paralléles entre eux .
U lepoint detransition est le point de commencement de I’ écoulement instable.

Frottemant

v

Ecaulement laminaire Transition  Eeoulament turbulent

Fig. 1.5 Influence essentielle de la transition dans I’ estimation du Frottement
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| .4.2.3. Couchelimiteturbulente:

Fig. 1.6 : Couche limite turbulente sur un profil

On dit que la couche limite est turbulente lorsqu'il y a:

U un écoulement instable. ce dernier ne doit pas ére conforme a la norme, et les lignes
du courant ne sont pas équilibrées. Puisque les vecteurs vitesse ne sont plus
paralléles entre eux.

U brassage de I’ écoulement, transfert de quantité de mouvement des régions haute
vitesse vers les régions basse vitesse bien plus efficace que par simple diffusion
visgueuse connue dans le cas laminaire.

U Lacouche limite turbulente est plus épaisse que la couche limite laminaire.

U Le profil de vitesse croit beaucoup plus rapidement avec la distance a la paroi.

U Le frottement turbulent est bien plus élevé que le frottement laminaire.

U Méilleure résistance de la couche limite turbulente aux gradients de pression adverse
(plus difficile a faire le décollement).

| .4.2.4. Décollement de la couche limite:

=— couche limite larmninair=

couche limite turbulence

oy

N (272
T(_h&c }

L

Fig. 1.7 : Profils de vitesse typiquement observés dans une couche limite de plaque plane
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Fig. 1.8 : Comparaison frottement laminaire / frottement turbulent

La viscosité ralentit I'’écoulement en particulier prés de la paroi.

Gradient de pression positif = contribue a ralentir I'’écoulement

Ce ralentissement peut aller jusqu’a I'annulation de la vitesse pres de la paroi

puis a son inversion: c'est le décollement.

Controle actif du décollement
par aspiration de la CL

Controle actif du décollement
par aspiration de la CL

Fig. . 9: Ecoulement controlé

> [0 | <

Fig. 1.10 : Ecoulement non contrélé
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Ce phénomene de décollement sexplique comme suit : Lorsgqu'il y a une augmentation
du gradient de pression, les particules fluides sont ralenties ala fois par le frottement contre la
paroi du Corps, et ne peuvent surmonter les effets d'un gradient de pression élevé. Par
conséquent, elles se déplacent dans le sens inverse de I'écoulement.

A un certain moment, un courant de retour apparait. On dit que la couche limite se
sépare de laparoi et le point ou ce phénoméne prend naissance (point de séparation)
est appelé point de décollement.

A partir de ce point de séparation, la couche limite décolle, les particules prés de la

paroi voient leur mouvement s inverser et entrainer ala formation de tourbillons
(d'ou forte augmentation de latrainée) ou le gradient de vitesseest nul — =0 , et

aussi, laforce du frottement :

le coefficient local  est diminue rapidement ou point de décollement.

La séparation ou le décollement de la couche limite turbulente se fait moins facilement
et moins brusquement que la couche limite laminaire. Dans la couche limite turbulente on ne

peut pas définir la position du point du décollement, contrairement au cas laminaire.

-
(a) . ®)
-
b/ ™ | dp.
Lesp | [ s
dv — b | dx
- . h-l: - ; -
-— ] c-‘.“ -_-‘ -— '-‘
o Y /1 renversement du sens | -
¥ 7 - ] ¥ [ {
=/ iy lo|  delecoulemet — -/
/ -l ) l A
= i - (recirculation) P-4 —
1 4 & ¢ §
1 _ la couche linite s'amineit
Pl}llld?ﬂ!ﬂﬁl!l‘lnl r_“. . (}

Fig. 1.11 : Gradient de pression défavorable (a) & Gradient de pression défavorable (b)
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Fig. 1.12 : Découlement sur un profil
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Lafigure (Fig. 1.13) montre le phénoméne qui arrive sur le long d’un profil .le
décollement se produit précisément lorsgue le gradient de vitesse devient nul. A noter quela

recirculation inverse carrément ce gradient.

. (Alpha pour y=0) représente la ponte des courbes de variation de vitesse (ou gradient de

vitesse) au point de contact avec la surface (y=0).

Dans la phase de décollement, I’ écoulement se recercle et produit des tourbillons
variables et ingtables. Ces tourbillons ne sont pas non plus paralléles a |’ écoulement,
puisgu'ils se referment plus ou moins loin derriere le profil avec ceux venus du coté opposé du
profil.
Le point de décollement est un point singulier en effet ¢’est le lieu ou doit y avoir :
U legradient de vitesse sannule.
U lacontrainte tangentielle sannule.
U le coefficient de frottement local devient nul.
Le sommet du profil (point ou la tangente a la surface du profil est paralléle & I'écoulement
général) constitue le lieu ou change le sens des variations de la vitesse locale, et des variations
de lapression atique :
U enamont, c'est une zone d'accélération des filets d'air et donc de déente.
U enaval, c'est une zone de recompression et de ralentissement de cesfilets.
C'est laraison pour laquelle, ce sommet est appelé "Point de Recompression .

| .4.3. Parameétresde la couche limite:

| .4.3. 1. Epaisseur delacouchelimite:

L’ épaisseur est définie conventionnellement par la distance a laparoi ou la vitesse U

a atteint une certaine fraction de la valeur extérieure ; généralement est lavaleur de y pour

laquelleona— = 0,99
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Fig. 1.14: Epaisseur de la couche limite

Lacontrainte tangentiellealaparoi =

Le coefficient de frottement local =——.

Le coefficient de frottement global =- [



CHAPITRE I
Géneralités Sur Les Corps Profilés




Chapitre 11 : Généralités sur Les corps profilés

[1.1. Introduction :

L’ aérodynamique est I’ étude des phénomeénes qui apparaissent lorsqu’il existe un
mouvement relatif entre un corps et le fluide dans lequel il baigne. On trouve par exemple ces
phénomenes dans les turbines et sur les ailes des avions.

[1.2. Définition du profil :

Le profil d'un éément aérodynamique et le contour de cet éément dans un fluide en
mouvement relatif. Dans le cas d'une aile d'avion, d'une pale d'hélice ou de rotor, le profil est
le contour de la coupe transversale ou "section"”, qui est constante ou variable d'un bout a
['autre de I'élément.

[1.3. Géométrie des profils:

[1.3.1. Définitions géométriques :

M Profil d'aile: C est la section de l'aile par un plan paralléle au plan de symétrie
de l'avion.

Extrados : Dessus du profil en mouvement normal.

Intrados : Dessous du profil en mouvement normal.

Bord defuite : Le point le plus en arriere du profil.

B & & &

Bord d'attaque : Le point le plus en avant du profil.

Bord de fuite |

Epaisseur

Fig. 11.1. La géométrie d un profil

STET<
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[1.3.2. Références d’un profil :

Fig. I1.2. Références d'un profil

Les profils d'ailes destinés a produire une portance a des vitesses subsoniques ont
généralement un bord d'attague arrondi, une épaisseur maximale placée vers letiers avant, et
un bord de fuite fin sur I'arriére. La distance du bord d'attaque au bord de fuite Sappelle la

corde, Donc :

+ Cordede profil : C'est ladroite AF, laligne joignant le bord de fuite et le bord
d’ attague sa longueur et | encore appelé profondeur del'aile. Si le profil est
symétrique la ligne moyenne est confondue avec la corde

s

Ligne moyenne: C'est le lieu des points M équidistants de I'intrados et de I" extrados.

s

Angled'incidence( ) : C'est I'angle formeé par la corde de profil et e vecteur vitesse.
% Anglede portancenulle ( ): Cest I'angle d'incidence correspondant & une portance

nulle.
+ Anglede calage (f) : C'est I'angle formé par lacorde et I’ axe longitudinal de I’ avion.

[1. 3.3. Caractéristiques géométriques d’un profil :

4+ Epaisseur maximum" €": C'est le segment El (perpendiculaire a AF) ladistance
maximum entre | intrados et |’ extrados. Son abscisse est comptée en %de la corde.

+ Epaisseur relative" h" : C'est Lerapport de I'épaisseur maximale du profil a sa
longueur Son abscisse est comptée en %, il permet de classer les profils:

> [ ] <
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U Sih<6%:leprofil est dit mince,
U Si6%<h<12%: leprofil est dit semi épais,
U Sih>12%: leprofil est dit épais.
+ Fléche maximum (cambrure maximum) " f " : C'est La distance entrela corde et le
sommet de la ligne moyenne s'appelle la fleche.
4 Lacourburerelative" c" : C'est Lerapport delafléchealacorde:c=f/l

[1. 3.4. Classification des profils et optimisation :
Il existe une multitude de familles de profils, et ils sont classés suivant différents critéres
parmi ces critéres : la forme de la ligne moyenne.
1-Ligne moyenne droite:

il existe un seul type de profil qui possede cette forme de ligne moyenne ¢’ est le profil
biconvexe symétrique (Fig. I1.3). Son extrados est courbé et symétrique a son intrados d’ ot la
forme d’ une goutte d'eau.

Remarque : il existe un type spécial de profil appelé « profil laminaire », il est
mince, biconvexe, symétrique, dit "en lame de couteau” .Son épaisseur est faible,
N’ entrainant pas d'onde de choc importante. |1 est donc destiné aux avions tres

rapides.
*-_
“——

Fig. 11.3. Profil biconvexe symétrique

2-Ligne moyenne a ssimple courbure : On atroistypes : les biconvexes dissymétriques et

les plans convexes et les profils creux.

A -Les biconvexes et dissymétriques : (Fig. 11.4) : la courbure est plus prononcée a
I'extrados, I'écoulement de I'air est ralenti, la portance optimisée. Ce sont les profils les plus

utilisés surtout sur les avions de loisirs.
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-

Fig. I1.4. Profil biconvexe dissymétrique

B -Les plans convexes: (Fig. I1.5) c'est une évolution du biconvexe dissymétrique, il
optimise au maximum la portance et permet alors une plage de vitesse infinie surtout orientée

vers celles des parachutes et autres parapentes. (Deltaplane ou aile libre).

a..&\_;_

Fig. 11.5. Profil plan convexe

C-Lesprofilscreux : laparticularité est que I'extrados y est concave, |'écoulement d'air
est le meilleur lorsqu'il est faible, peu de phénomene de décollement et donc de décrochage,

optimisé pour les avions destinés au vol lent (Fig. 11.6).

Fig. I1.6. Profil creux

3-Ligne moyenne a double courbure : Elle comprend un seul type de profil appelé:
profil a double courbure (Fig. 11.7)Des études ont démontré qu'il était auto stable, c'est adire
le profil parfait qui se suffit alui seul pour sustenter I'avion en toute situation; Mais
contrairement a ce qu'on pourrait croire, ce profil est assez peu répandu, et est utilisé pour les

ailes volantes, avions du reste assez rares et complexes.
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Fig. I1.7. Profil & double courbure

Remarque: il existe un dernier type de profil appelé « Profil supercritique » ; ils ont

un extrados relativement plat et un intrados convexe.

[1. 3.5. Caractéristiques géométriques d’une voilure:
[1.3.5.1. Profil deréférence:

Sur les avions modernes le profil différe au fur et a mesure que I’ on s éloigne du
fuselage. On dit quel’aile et vrillée, et il faut distinguer le vrillage géométrique et le vrillage
aérodynamique :

v |l y avrillage géométrique quand le profil reste semblable a lui-méme le long de I’ aile,
seul I’angle de calage varie.
v |l y avrillage aérodynamique quand la courbure du profil varie le long de I'aile.
Généralement les profils de références sont choisis au niveau de I’ encastrement de
I’alle dans le fuselage.
\V4
I1. 3.5.2.Corde moyenne ou profondeur moyenne" Im" :

Définie par le rapport : Im = S/ B = Surface de référence / envergure.

[1.3.5.3.Allongement " A" :
Il est défini par lerapport: =B/Im=B2/S.
Cette grandeur, sans dimension, joue un role trésimportant dans I’ é&tude de la trainée induite.

[1. 4. Larésultante aérodynamique:
On appelle résultante aérodynamique la somme de la portance et de la trainée. Cette
résultante aérodynamique a donc un effet porteur lié ala portance et un effet freineur lié dla

trainée.
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Fig. I1.8. Larésultante aérodynamique

La portance et la trainée sont les projections orthogonales (sur |’axe x et Z de I’avion
D’une force appelée « Résultante aérodynamique » (d'ou Rz et Rx). Cette résultante est
Appliguée en un point spéecifique de la corde de I’ aile, le centre de poussée. La « Résultante
aérodynamique » est définie par larelation suivante :

= Yr . 2

Larésultante aérodynamique est créée par I’ effet de surpression et dépression autour de I’ aile,

comme le montre le schéma suivant.

R = (portance)

g ﬁ é depression
: e } '»,’_F"'E,—. & =~
— e ,,;:’:;:z:%’%;}
VT S s
D~ % e
= b |
prar;gnmn T — —

Fig. 11.9. Effet de surpression et dépression autour del’aile
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Il1.4.1. Laportance:

La portance est la partie utile de larésultante. Dés que celle ci est égale ou supérieure
au poids de I’ avion, celui-ci peut se maintenir en équilibre dans |’ air. La portance est la
combinaison d’ une surpression (sur I'intrados) et d’' une dépression (sur I’ extrados).

=% . 2

[1.4.2. Latrainée:

Latrainée par contre, et la partie nuisible de cette résultante. 11 faut savoir que plus
cette trainée sera faible, plus I’ avion avancera facilement. Cette trainée est composee de trois
trainées différentes. Voici laformule de calcul de latrainée :

=Y .2

+ Trainéedeforme: ( forme)
Elle est due al'épaisseur du profil. Elle est évidemment plus importante pour |'avion complet
gue pour l'aile seule.

4+ Trainéedefrottement: (  frottement)
Elle est la conséquence de la couche limite qui existe car I'air n'est pas un fluide parfait: il
possede un certain coefficient de viscosité qui dépend de I’ état de surface.

4+ Trainéeinduite: (  induit)
C'est larangon obligatoire du mode de sustentation de I'avion: sil y' a portance il y* atrainée
induite. En effet, la sustentation est assurée par la diminution de pression a |'extrados et par
['augmentation de pression a l'intrados (zone de dépression sur I’ extrados et zone de
surpression sur I'intrados: qui sont al’ origine de la portance). Or, pour un gaz, les différences
de pression tendent toujours a se compenser, les gaz s écoulent naturellement des hautes
pressions vers les basses pressions. C'est exactement ce qui se produit autour del’aile. 11
sensuit que:
Aux extrémités d'ailes : I'air se dirige de I'intrados vers |'extrados donnant naissance a des
tourbillons appelés : tourbillons marginaux.
Aux bordsdefuites: lesfilets d'air d'intrados et d’ extrados se présentent suivant des
directions différentes. Ceci donne naissance a des tourbillons tout au long du bord de fuite,

ces tourbillons sont appelés : tourbillons libres.

ST=T<
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Cestourbillons absorbent de |’ énergie et créent une force résistante (la trainée induite).
Si laportance est nulle =latrainée induite est nulle. Lavaleur du CX induit est donnée par la
formule de PRANDTL : Cx induit = Cz2/ .

Latrainée induite sera d’ autant plus importante que :

Vv Le C; seraéleveé (pression différentielle importante entre intrados et extrados).
v (allongement) serafaible (pour une aile tres longue, les déviations d’ intrados et
d extrados seront moins importantes et par suite les tourbillons libres moins

intenses).

Portance = normale a incidence locale

'lI! <<Downwash > >
Incidence locale

= = trainée induite (projection Gz sur incidence réelle)
j}%’rrf e Cifim.A) aile elliptique)
| -—.,__L_“
\ .
T,
IIl " Incidence réelle

wecteur went i

angle induit Czfon_Ad aile élliptiguel

Fig. 11.10. Schémas représente la trainée sur un profile d aile

En résumé:
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I1. 4.3. Caractéristiques de la r ésultante aérodynamique:

#+ Point d'application: c'est le centre de poussée (intersection entre lacorde et R).
% Direction : oblique par rapport al'écoulement de I'air.
4 Sens: versl'arriere de l'intrados vers I'extrados.
+ Intensité: =% . 2
Larésultante R est proportionnelle &
\4 lapression dynamique: = Y. . 2
v/ . Lasurface deréférence (S),
v/ . Un coefficient aérodynamique CR qui tient compte de tous ce qui est difficile a
chiffrer, a savoir:
U . laforme de profil.
U . I'éat de surface de profil.

U . l'incidence de profil.

Fig. I1.11. Schémas représente La résultante aérodynamique sur un profile d’ aile

[1. 5. Caractéristiques aérodynamiques des profils :
La meilleure fagon de consigner les résultats des expériences sur les profils
aérodynamiques consiste atracer des courbes qui indiquent comment :
+ |e coefficient de portance.
#+ le coefficient detrainée.
4 lerapport de la portance ala tramée et la position du centre de poussée, ou le

STET<

coefficient de moment.
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Sont modifiés par les variations de I'angle d'attaque a l'intérieur de la plage des angles
devol ordinaires.

Les figures suivantes représentent des exemples typiques de courbes. Elles ne font pas
référence a un profil aérodynamique particulier; elles ne sont la gue pour montrer le type de
courbe que I'on peut obtenir avec un profil aérodynamique d'usage courant.

A lafin de ce chapitre, nous présentons une table qui donne lesvaleursde ,
|, laposition du centre de poussée et C m pour le profil « NACA 0012 ».

Il est bien plus intéressant de reporter sur un graphique les coefficients de portance, de
trainée et de moment de tangage plus tét que la portance, latrainée et le moment de tangage
parce gue les coefficients, atoutes fins pratiques, ne dépendent pas de la masse volumique de
I'air, de I'échelle de la surface portante et de la vitesse utilisée au cours de I'expérience, tandis
que la portance, latrainée et le moment dépendent des conditions réelles au moment de
I'expérience.

En d'autres mots, supposant que I'on prenne un profil d'aile particulier et qu'on I'essaie
sur différentes balances, a des vitesses différentes, dans toutes sortes de souffleries atraversle
monde, et méme au cours de vols d'essai, on devrait obtenir les mémes courbes indiquant
comment changent les coefficients avec les variations d'angle d'attaque.

Attardons-nous maintenant quelques instants sur les courbes pour voir ce gu'elles
veulent dire, car un graphique bien compris fournit une énorme quantité d'informations sous

une forme compacte et commode.

I1.5.1.Courbedeportance:

On note quelavaleur de  (donc lavaleur de ) augmente puis passe par une valeur
maximale pour enfin décroitre rapidement. Pour les avions légers, la valeur de i correspondant
au coefficient Cz maximal est compriseentre 15 et 18 . Pour les avions plus lourds et
propulsés par des turbomachines. Cette limite peut étre reculée grace a un « effet de

propulsion » lié a la présence de |a turbomachine.
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R=

Portance

Fig. 11.12 courbe de portance

On retiendra que jusqu’une valeur limite de i. augmenter I'incidence revient a augmenter la

portance.

Remarquons d’ abord que la variation du coefficient de portance est proportionnelle a celle de

I"angle d’ attague, aussi que :

@ Lorsquel’angle d' attaque a atteint 0°, on obtient déja un coefficient de portance

positif, donc une portance ; ¢’ est une propriété de la plupart des profils courbes, que
I’on appelle auss profils cambrés. une plague plane ou une surface portante a profil
symétrique ne produise, bien sure, aucune portance avec un angle d’ attaque nul.

i1 Entre 0° et environs 12°, la courbe est sensiblement une droite, ce qui signifie
gu’il y aune augmentation uniforme de la portance avec une augmentation
d’angle d’ attaque.

1 Au-dessus de 12°, bien que la portance continue a augmenter encore un peu,
I"augmentation est relativement petite et la courbe s incurve pour former un
sommet arrondi

i A environs 15°, le coefficient de portance atteint un maximum et au-dela de

cet angle, il commence a décroitre ; la courbe pointe alors vers le bas.

[1.5.2. Décrochage:

Laderniere observation est le facteur le plus important qui va nous permettre de
comprendre les pourquoi et les comment du vol.

En effet, aprés une augmentation assez uniforme de la portance par rapport al’angle
d’ attague, on atteint un point ou toute augmentation ultérieure de ce dernier - I’angle

d attaque- setraduit par une perte de portance.

> [ ] <
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Donc on appelle angle de décrochage du profil I'angle limite, au-deladuquel il se
produit une perte de portance. IL est étonnant de constater que cet angle est a peu prés le
méme guelle que soit la forme de profil, mais cette forme a une grande influence sur la
guantité de portance que |I’on peut obtenir de cet angle.

Quelle est donc la cause d’ une chute de portance aussi brutale ?

Contrairement a ce aquoi on pourrait sattendre, la vitesse relative a laguelle se
déplace I'aile dans le fluide atrés peu d'effet sur I'angle auquel le décrochage se produit; en
fait, une aile décroche a un certain angle et non pas a une certaine vitesse. |l n'est pas correct
de parler de la vitesse de décrochage d'une aile. Observons ce qui se passe, tant que I'angle
sous lequel le profil rencontre le fluide est relativement petit, le fluide est défléchi par le profil
et I'écoulement reste collé a la surface, mais il devient de plus en plus turbulent avec
['augmentation de I'angle d'attaque. Soudain, quand on atteint I'angle critique d'environ 15°,
I'écoulement change d'apparence: il se sépare de I'extrados pour former des tourbillons
semblables a ceux qui se produisent derriére une plague plane perpendiculaire au vent relatif,
Il n'y améme plus de déflexion vers le bas au bord de fuite et, par conséquent, il n'y aplus
beaucoup de portance produite par la déflexion vers le bas du fluide.

En fait, certaines expériences démontrent que le fluide qui s'est écoulé en dessous de
I'intrados fait le tour du bord de fuite et se met a sécouler vers I'avant sur |'extrados. En bref,
I” écoulement sest changé en écoulement compl éement turbulent et sest décollé plus loin; ce

décollement est la cause de la perte de portance.

DR O Hes SE

Fig. 11.13.Décrochage d'un profile del’aile
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Ce qui se produit apparait beaucoup plus clairement lorsqu’ on parle de pressions. On
remargue que la dépression saccentue sur I'extrados jusgu'a ce qu'on atteigne l'angle critique,
surtout dans le voisinage d'un bord d'attague, mais cette dépression proche du bord d'attaque
disparait quand on atteint I'angle de décrochage; c'est 1a que se trouve la cause de la perte de
portance, car les pressions sur les autres régions du profil restent a peu pres les mémes
gu'avant l'angle critique.

Certains ont tendance a penser que toute la portance disparait aprés I'angle critique;
celan'est pas vrai, ainsi qu'on peut facilement le voir sur la courbe de la portance ou sur le
diagramme du relevé des pressions. En fait, I'aile continue a produire de la portance jusqu'aun
angle d'attague de 90°, maisil n'est pas courant de tracer des graphiques qui vont tres au-dela
de I'angle critique parce qu'il est extrémement difficile de piloter un avion au-dela de cet
angle.

L'angle de décrochage est donc I'angle d'attaque pour lequel le coefficient de portance
d'un profil est maximal et au-dela duquel ce coefficient commence a décroitre parce que

I'écoulement devient de plus en plus turbulent.

I1. 5.3. Conséquences du décr ochage :

Nous |’avons dit, le décrochage se traduit par un enfoncement de I’ avion vers le sol.
Deux comportement existent : certains avions s enfoncent en conservant leur incidence
initiale (ce qui est particuliérement vicieux puisgque le pilote ne se rend pas forcement compte
gu'il décroche) alors gque d’ autres prennent « instinctivement »une assiette a piquer. Dans tous
les cas, le décrochage est un phénomene dangereux (perte non contrélée d’ altitude), surtout
S'il se produit & proximité du sol.

On veillera donc, lors des phases critiques de vol (atterrissage et décollage), enfin, si le
décrochage a lieu lorsque le vol n’est pas symétrigue (on parle alors de décrochage
dissymétrique), il y ade fortes chances pour que I’ avion amorce une vrille (spirale
incontrolable descendante).
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Fig. 11.14.point de décollement sur un profile d’ aile

II.5.4. Courbedetrainée:
Regardons maintenant la courbe du coefficient de trainée Nous trouvons bien ici ce a quoi

Nous pouvions nous attendre.

4

Fig. 11.15. Courbe detrainée

@ Latrainée est minimale aux environs de 0°, ou méme a un angle Iégérement négatif.

@ Elle augmente dans les deux directions a partir de cet angle.

@ Jusqu'aenviron 6°, l'augmentation de trainée n'est pas tresrapide, puis elle devient de
plus en plus accentuée, particuliérement apres I'angle de décrochage, quand

|'écoulement devient turbulent.
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[1.5.5. laPolaire:
[1.5.5.1. Définition :

On appel polaire la courbe donnant les variations du coefficient de portance en
fonction de celui de trainé CX ¢’ est-a-dire CZ = f (CX).

Cette représentation graphique résume en une seule courbe les deux courbes vues
précédemment : CZ=f( ) et CX =f( ).

[1.5.5.2. La Détermination :

En partant des courbes CZ = f( ) et CX = f( ), on détermine pour chaque valeur de .
le couple (CZ, CX), que I’on reporte sur un graphique ayant en abscisse 100CX ,et en
ordonnée 100CZ (pour éviter les décimales).

100 2 "

Cz max— 113

100 Cx
P
ol 30

Fig. 11.16. La polaire

[1.5.6. Courbedefinesse:

Nous arrivons maintenant a une courbe tres intéressante qui fait apparaitre larelation
entre la portance et latrainée a différents angles d'attague.

Dans un paragraphe précédent, nous en éions venus a la conclusion qu'il fallait
essayer d'obten6ir d'un profil laplus grande valeur portance, mais aussi la plus petite en

trainée.

> [z ] <
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La courbe de portance nous indique que I'on a la plus grande portance a environ(15°),
la courbe de trainée que I'on ala plus faible trainée a environ(0°), mais ces deux angles sont
des extrémes, et ni I'un ni l'autre ne convient pour donner les meilleures conditions de vol.

On obtient ces conditions quand le rapport de la portance a la trainée est maximal Ce rapport
sappellelafinesse et sSécrit  /

Le lecteur ayant a sa disposition les courbes de portance et de trainée de n'importe quel
profil peut facilement tracer la courbe de finesse en relevant de lacourbe de portancele  de
chague angle d'attague et en le divisant par le correspondant au méme angle.

Notons qu'il importe peu detracer lacourbe / oulacourbe /  car toutes deux

auront les mémesvaleurs numériques puisque = .-. . = .-

il
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Fig. 11.17. Courbe definesse

Nous nous apercevons que la finesse augmente rapidement jusgu'a environ 3° ou 4°,
angles auxqguels la portance est presgue 24 fois plus grande que la trainée (certains profils ont
une finesse encore plus grande).

La finesse décroit ensuite progressivement parce que, bien que la portance continue a
augmenter, la trainée augmente encore plus rapidement, jusqu'a I'angle de décrochage ou la
portance n'est plus que de 10 a 12 fois plus grande que la trainée. Méme aprés |'angle de
décrochage, la finesse continue a décroitre pour atteindre 0 a 90°.

Le fait le plus intéressant a noter dans cette courbe de finesse est que la finesse est
maximale pour un angle d'attague d'environ 3° a4°. En d'autres mots, c'est a cet angle que le
profil donne ses meilleures performances. C'est a cet angle qu'il est le mieux capable de faire

> = ] <
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ce qu'on lui demande: produire la plus grande portance possible tout en ayant une petite
trainée.

C'est pourquoi, quand un avion est en vol de croisiére, les ailes rencontrent l'air a peu
prés sous cet angle, que I’ on appelle angle optimal, plutdt que sous un angle de 15°, qui
produirait la portance nécessaire a une vitesse basse mais peu économique.

Sous un angle de 0,5°, qui produirait aussi la portance nécessaire a une vitesse élevée,
mais pas économique non plus. Cela explique aussi pourquoi lorsgu'un avion et placé en
"assiette deréglage” en vue d'une inspection ou d'une réparation, les ailes font un angle de 3°
a4° avec I'norizontale. A ce moment-13, I'avion se trouve en assiette usuelle de croisiére et
I'angle d'attaque correspond a l'angle de "calage des plans'.

Latendance moderne, Particuliérement pour les avions trés rapides, est de caler les
ailesaun angle inférieur acelui qui donne la meilleure finesse car bien souvent, le

congtructeur recherche davantage la vitesse que I'économie.

[1.5.7. Centre de poussée et coefficient de moment :

Examinons les courbes qui nous montrent comment la position du centre de poussée et
le coefficient de moment de tangage varient quand |'angle d'attaque augmente.

L e centre de poussée se déplace progressivement vers l'avant au fur et a mesure que
I"angle d'attaque augmente, tout au long de la plage des angles usuels de vol, et celatend vers
I'instabilité. Au-dessus de 12°, le centre de poussée commence a reculer, mais celan'apas

beaucoup dimportance puisque ces angles ne sont pas couramment utilisés en vol.

Bord de_firife - o=
v — T T T T ’
Angles usuels de vl [
e \ A
& N | =
= ¥
{ . \ o
- oy
Of 06 \ = /
& e .
EJ o4 1\-'\ ‘."b-\- O . rﬂl ‘P/
= = -
o S
= MI—-——'"’:’J =1
Lk ——— Posifion du guart do n cordo | W
O 2t =— Pesiion du faper  —1L - L O Cum
. —| Coolficiont do momentpar o
Rapporf au foper T 3 I o
L o J 1 1 0 J_ L H o2
Bord d'atfegue ~49" o= a= a- 12* 5= 20°

Argle d'attague

Fig. 11.18. Courbe du centre de poussée et du coefficient de moment
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Il est important de se rappeler que le moment de tangage, ou son coefficient, ne
dépend pas seulement de la portance (ou plus exactement, de la résultante aérodynamique) et
de la position du centre de poussée, mais encore du point par rapport auguel on mesure ce
moment.

Nous appellerons ce point, le point de référence. Bien entendu, il n'y a pas de moment
par rapport au centre de poussée lui-méme, puisque c'est le point d'application de la force
mais le centre de poussée n’est pas un point fixe.

Si I’on prend comme point de référence un point fixe sur la corde, on s apercoit que le
moment de tangage, qui était déja légérement piqueur (négatif) al’ angle de portance nulle,
augmente ou diminue en proportion de I’ angle d’ attaque ; en d’ autre mots, le graphique et
une ligne droite, comme celui des coefficients de portance, pour les angles usuels de vol. Par
rapport au bord d’ ataque, le moment devient de plus en plus piqueur quand |’ angle augmente.
Mais par rapport aun point proche du bord du fuite, bien qu’il commence par étre légerement
pigueur a la portance nulle, le moment devient moins piqueur, puis finalement cabreur, quand
I"angle d’ attague augmente.

L 'augmentation du moment piqueur par rapport au bord d'attaque peut étre une
surprise ; le centre de poussée ne se déplace-t-il pas vers|'avant?

Oui, mais ce déplacement est petit et I'augmentation de portance joue, dans ce cas, un
réle prépondérant dans le moment de tangage. Le lecteur perspicace pourrait aussi trouver que
nos propos sont contradictoires puisque nous venons d'affirmer que I'augmentation de I’angle

d'attague produit un moment piqueur, donc stabilisateur.
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Fig. 11.19. Coefficient de moment par rapport a différents points de références
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Alors que nous disions précédemment gue cette méme augmentation d’ angle d’ attaque
produit un mouvement vers |’ avant, donc déstabilisant, du centre de poussée.

Cette congtatation n’ est un paradoxe qu'en apparence, car il faut toujours se rappeler
gue lorsgu'on parle de moment, il faut se préoccuper de savoir ou et le point de référence.
Lorsgu'on considere la stabilité de I'avion tout entier, notre point de référence doit étre le
centre de gravité, et le centre de gravité est toujours, ou presque toujours, en arriere du bord
d'attague de l'aile, si bien que les changements du moment de tangage avec I'angle d'attague
ressemblent plus a ceux qui se produisent par rapport au bord de fuite, et ceux-ci sont trés

certainement instables.

[1.5.8. Foyer del’aile:

Mais le choix de différents points de référence a une autre conséguence majeure. Car
s I'on enregistre une augmentation réguliere du moment piqueur par rapport au bord d'attaque
et une diminution réguliére de ce moment par rapport a un point situé prés du bord de fuite, il
doit y avoir un point de la corde par rapport auquel le moment de tangage ne varie pas avec
['augmentation de I'angle d'attaque; le moment par rapport a ce point conserve la faible valeur
négative (moment piqueur) qu'il aal'angle de portance nulle. Ce point sappel le foyer de
l'aile.

On peut donc considérer de deux manieres différentes les effets d'une augmentation de
I'angle d'attaque sur le moment de tangage d'un profil aérodynamique, ou d'un avion :
@ D'une part, on peut considérer que la portance varie et que son point
d'application (centre de poussée) se déplace.
@ D'autre part, on peut considérer que le point d'application (foyer) est fixe et que
seule la portance varie.
Ces deux raisonnements sont également justifiés sur le plan théorique, I'idée d'un
centre de poussée mobile peut sembler plus simple a premiére vue.
Aux vitesses subsoniques, |’ expérience démontre que le foyer de I' aile se trouve
habituellement au quart de la corde a partir du bord d’ attaque (0,25l).

ST=<
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[1.5.8.1. Déermination du foyer sur un profil :

A laportance nulle, le profil n'est soumis qu’ a un couple. Comme le moment d’un
couple est le méme par rapport an’importe que point, ce moment doit &re égale au moment
par rapport au foyer qui, par définition, reste le méme quelque soit I’ angle d’ attaque. Le
coefficient de ce moment par rapport au foyer s’ écrit C

A toutesfins pratiques, on peut considérer que le foyer d'un profil se trouve sur la
corde, bien gu’ en vérité il puisse étre légérement au dessus ou au dessous. Supposons donc
gu'il est sur la corde, a une distance x du bord d’ attaque et appelons al’angle d’ attaque.

Le moment par rapport au foyer del’ale, c'est-a-direC .q.S.1, es égal au moment par
rapport au bord d’attaque (C . q.S.1) plusles moments de Rz et Rx par rapport au foyer,
les bras de levier sont x.cosa et X.sin a respectivement.

Nous avons donc :

C .gSI=C .9SI+C.qgSxcosa+ C.g.S.x.sina

En divisant les deux membres par g. S nous obtenons:

C .I=2¢C A+ C .x.cosa+ C .x.sina

x=1(C —-—C )/(C cosa+ C.sina)

Ou, en fraction de lacorde:
x/I=(C —-C )/(C cosa+ C .sina)

Foyer de lale -

S
- Vent relat

Fig. 11.20.Foyer del’aile
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Notons que pour les petits angles, o cos est environ 1 et o sin est presque nul. Nous
pouvons donc négliger latrainée et dire que:

x/I=(C —C )/(C) Approximativement.

Si I’on appelle “ y “ ladistance du centre de poussée (CP) au bord d' ataque, et sachant gu'il
n'ya pas de moment par rapport au centre de poussée, on peut vérifier la position du centre de

poussee de la figure
y/I=—=C /(C cosa+ C .sina)
y/I=—C /C (approxiativement)

Il .6. Génération des profilsNACA :

Le NACA (National Advisory Committee for Aeronautics), ancien acronyme de la
NASA, a étudié différentes familles de profils répondant a diverses applications. Parmi celles
ci, on peut distinguer la famille de profils a quatre chiffres, celle acing chiffres et les profils
laminaires portant la désignation NLF. Dans ce travail, nous nous sommes principalement

intéressés aux profils a quatre chiffres.

[1.6.1. Famille de profils a quatre chiffres:

Dans cette famille, un profil est représenté par quatre chiffres. Le premier indique la
cambrure maximale relative en pourcentage de la corde ; le deuxieme représente la position
de cette cambrure en pourcentage de la corde et les deux derniers spécifient |'épai sseur
relative maximale en pourcentage de la corde.

Remarquons qu'un profil symétrique sera nécessairement du type 00xx.

Il faut également préciser les expressions permettant de calculer les coordonnées des
points d'un profil. Dans le cas des profils symétriques de cette famille, on se sert de

I'expression suivante :

e
Y =555 0-296vX — 0126 x—0.351x2+0.2843x —0.1015x

ST=T<
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Et le rayon de courbure au bord d'attaque est égal ar = 1, 1019t ou t désigne
I'épai sseur relative maximale du profil.

Dansle but d’étudier systématiquement I’ effet de la variation de lacombure et de la
forme de la ligne moyenne, la forme des lignes moyennes est exprimée anal ytiquement

comme deux arcs d’ une parabole tangents a la position de I’ ordonnée maximale de laligne
moyenne.

Les équations définissant les lignes moyennes sont les suivantes:

=—(2 -2 En avant de I’ ordonnée maximale

3y 1-2)+é — 2 En arriére de I’ ordonnée maximale

Ou:
m : I’ordonnée maximale de la ligne moyenne exprimée comme une fraction de la
corde.
p : laposition de I’ ordonnée maximale.
Le systéme de dénombrement pour les profils NACA a4 chiffres est basé sur lagéométrie
du profil.
Le premier chiffre indique la valeur de la cambrure maximum (fléche max « f ») en % de la
corde.
L e second chiffre indigue le nombre de dizaine de I’ abscisse (d) de la cambrure maximum le
long de la corde a partir du bord d’ attaque.
Les deux derniers chiffres donnent I’ épai sseur maximum (€) en % de la corde.

Notretravail consiste a étudié un profil NACA quatre chiffres qui est le NACA 0012.

010 ; NACA 0012
——
QLW ‘_‘_‘[;T_‘_i_l ‘‘‘‘‘ S l_'—_-j'l_t;—;-"r—
. o —
010 :
-0,20 0,00 0,20 0,40 0,60 0,80 1,00 )

FIG 11.21. Géométrie du profil NACA 0012
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U LeO indiquent lacambrure maximale (0%).
U Ledeuxieme O indiquent la position de la cambrure maximale (00%).
U Le 12 indique I'épaisseur relative maximale (12%).

11.6.2. Famille de profilsa5 chiffres:

Dans cette famille, cing chiffres caractérisent les profils. L'idée générale est tres
semblable & celle de la famille précédente, et d'ailleurs la méme distribution d'épaisseur le
long de la corde c est utilisée. Par contre la cambrure est définie de maniére plus complexe,
une fonction cubique est utilisée pour la premiére partie de la cambrure, du bord d'attague
jusgu'a une abscisse p qui correspond au point de cambrure maximale, et de cette abscisse
jusgu'au bord de fuite, la cambrure décroit linéairement. L'égquation suivante traduit cette

variation :

( -3 2+ (B-)) Pour 0 < <

=- a-) Pour < <

L'abscisse p est choisie par le dessinateur, et les valeurs de m et de k1 sont tabulées par
rapport ap. Lescing chiffres font référence aux choix du dessinateur : le premier donne les
vingt tiers du coefficient de portance caractéristique cl, les deux suivants donnent vingt fois le
rapport p/c, et les deux derniers donnent I'épai sseur maximale divisée par la corde.

L 'obtention des coordonnées finales du profil se fait comme pour un profil NACA aquatre

chiffres.

[1.6.3. Lafamille 1IX-XXX :

Lafamille NACA 1X-XXX, généralement appelée 16-XXX comme il sera expliqué
plus bas, est issu d'un changement de démarche dans la conception d'un profil :
_Au lieu de partir de I'aspect géométrique et d'étudier ensuite le comportement
Aérodynamique, on postule une distribution de pression moyenne autour du profil,
Et on utilise une méthode inverse pour reconstituer une forme de profil susceptible
D’ atteindre cette distribution. En spécifiant la distribution de pression, on spécifie

Entre autre les caractéristiques de la portance. Des parametres importants du

ST <
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Comportement aérodynamique sont de cette maniére imposes lors de I'élaboration
Du profil. Dans la nomenclature de cette famille, le premier 1 fait référence a une série
commune, ici une série destinée a des profils d'aile avec une petite zone faiblement
supersonique.

Le chiffre suivant indique I'emplacement du minimum de pression en dixiemes de
Lacorde. Un minimum de pression & 60% de la corde est rapidement devenu un
Choix standard, d'oti le nom commun 16-XXX de cette famille. Le premier chiffre
Apres letiret donne dix fois le coefficient de portance théorique, un 2 correspondant
Ainsi acl =0.2.

Enfin les deux derniers chiffres donnent I'épaisseur maximale en pourcentage de la corde.

[1.6 .4. Famille de profilslaminaires:
Cette famille constitue en quelgue sort une amélioration de la précédente. On cherche
toujours a spécifier non pas lagéométrie d'un profil mais ses caractéristiques aérodynamigues.
Cependant larésolution du probléme inverse est faite avec une méthode plus
performante. De plus, une meilleure connai ssance du comportement des couches limitesa
permis d'agrandir encore la zone de couche limite laminaire pour un coefficient de portance
donné, ce qui minimise latrainée du profil dans ces conditions. Leur nomenclature est
différente de celle de la série précédente.
Exemple pour le NACA 662 215
@ Lepremier 6 représentent la désignation de la série (profil laminaire).
@ Ledeuxiéme 6 représentent la position de la pression minimale (60%).
@ L'indice 2 indique que la marge au-dessus et au-dessous du coefficient de
Portance caractéristique pour laguelle il existe un gradient de pression favorable vaut
0.2.
@ Le 2 représente le coefficient de portance caractéristique 0.2.
@ Le 15 représente I'épaisseur relative maximale (15%).
Parmi les profils laminaires, on peut mentionner deux autres séries développées a chague
fois comme une amélioration de la série précédente : lasérie 7-XXX et la série 8-XXX.
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[l .7. Dispositifs hyper sustentateurs:

L'aile d'un avion est éudiée pour offrir un maximum de rendement en croisiére, c'est &
dire avitesse élevée. Ses performances dans des phases de vol plus lent (décollage et
atterrissage) sont donc faibles et ont conduit ala conception d'artifices aérodynamiques visant
alesaméliorer : les dispositifs hypersustentateurs.

Ces digpositifs permettent d'obtenir une portance plus forte a faible vitesse d'ou leurs
noms:. hypersustentateurs.

Il existe deux familles de dispositifs hypersustentateurs:. les dispositifs de bord
d'attague (becs) et ceux de bord de fuite (volets).

Le but est de diminuer les distances nécessaires a l'avion tant au décollage qu’ a l'atterrissage.
On sait que la distance nécessaire est donnée par la formule:

L

Avec: L = distance nécessaire.
V = vitesse de décollage (VDEC) ou d’atterrissage (VATT),

.. = accélération au décollage ou décélération a |’ atterrissage.
En Technique d Utilisation (T.U), on constate que les vitesses de décollage et d’ atterrissage
sont fonction de la vitesse de décrochage (VS).
En mécanique du vol, on démontre que la vitesse de décrochage (vitesse minimum) est

donnée par laformule:

En conséguence : diminuer L revient a:
U _diminuer V.
U . diminuer V min .

U _ augmenter S et CZ max.

« C est le but des dispositifs hypersustentateurs ».

STw<
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[l .7.1. Volets:

Levolet simple ou le volet de courbure utilise le méme principe d'un aileron ou une
autre gouverne, il donne au profil une" courbure variable ". Son principe consiste (comme
celui des fentes) adiminuer la vitesse d'atterrissage avec les volets sortis, tout en étant capable
d'atteindre la vitesse maximale avec les volets rentrants.

Actuellement les volets sont devenus une nécessité absolue sur les avions modernes trées
rapides car ils permettent :
4+ D’augmenter la portance.

4+ D'augmenter latrainée a basse vitesse ou €lle peut étre utile.

[1.7.1.1. Lesprincipaux typesdevolets:

Vv Lesvoletsd'intrados:

IIs augmentent la portance gréce a l'augmentation de la courbure de l'aile. Leur
inconvénient est de générer une forte trainée (2 bords de fuite).

Fig. 11 .22 . Volet d'intrados

v/ Lesvoletsde courbure:
Trés efficace par I'augmentation de la courbure de l'intrados et de I'extrados.
Son braguage est limité sous peine de voir le décrochage des volets (extrados).
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v/ Lesvoletsde courbure a fente:
Présentent les caractéristiques des volets de courbure améliorées par la présence de la fente
qui permet de recoller lesfilets d'air sur I'extrados du volet afin de pouvoir en augmenter le

braquage.

Fig. Il .24. Volet de courbure a fente

Vv Lesvolets Fowler :
Les volets sont placés sur des glissiéres qui leur permettent de reculer lors de leur sortie.
C'est letype de volet le plus efficace puisqu'il permet d'augmenter |a portance comme un

volet de courbure a fente avec, en supplément, une augmentation de la surface de l'aile.

Fig. 11 .25. Volet Fowler

[1.7.2. L'influence des volets sur le profil:

On peut remarquer que pour une méme incidence, I'aile avec des volets braqués a une
portance plus importante que volets rentrés.

Les volets on donc un principe de fonctionnement différent et complémentaire des
becs. Pour les volets, I'augmentation de portance est créée par augmentation de la courbure,
de lasurface et par effet de fente.

Lasortie des volets se traduit par un couple piqueur et une augmentation de portance

plus ou moins notable selon le type d’avion. Il conviendra de contrer ces effets par une action

ST=T<

piqué sur le manche.
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Wiolets sorbs S07

s
e Molets mntrds

Ircad = same

Fig. 11.26. Courbe Cz=f (a) pour 3 braguages de volets

Lorsde I'étude dune aile, il est tracé une courbe caractéristique de cette aile: la
finesse. Pour tracer cette courbe, on mesure en soufflerie les Cz (coefficients de portance) et

les Cx (coefficients de trainée) a différentes incidences.

lo= CZ;

Tooc Cx

Fig. 11.27. Courbe definesse pour deux braquages de volets

La courbe ci-contre représente deux finesses d'une méme aile avec deux braguages de
volets différents. L'augmentation du braquage des volets a 2 effets:
@ Un déplacement de la finesse vers le haut traduisant une augmentation de la
portance max pour une méme incidence

@ Un déplacement vers la droite traduisant une augmentation de la trainée.

> [a ] <
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v . On remarque également que lorsgue l'incidence augmente au-dela de I'incidence de

portance maximum, la portance décrois alors que latrainée continue a augmenter.

Puis, brusquement, la courbe sarréte : on a ateint I'incidence de décrochage. La

trainée et la force aérodynamique qui soppose al'avancement de I'avion

(frottements).

Sur les volets, cette trainée est un effet secondaire qui accompagne |'augmentation de
portance et dont la connaissance est indispensable au pilotage.

Cependant, les volets peuvent étre utilisés dans certaines circonstances comme

aérofreins,

[1.7.3. L’influence des volets sur le profil NACAO0021.:
[1.7.3.1 Introduction :

Afin d optimiser I'influence des volets sur les performances du profil, on apris
I’exemple du NACA0021 muni d’un volet effectués en soufflerie subsonique. Une aile du
profil NACA 0021 muni d'un volet a été réalisée et le but des expériences a été d analyser
I"influence du volet sur les forces aérodynamiques et I’ effet de I'angle d’incidence du volet
sur I’aile. Les résultats des expériences ont montré que I’ utilisation du volet a une influence
directe sur la distribution de pression et donc sur les forces aérodynamiques du profil. Le
volet joue un réle considérable dans I’amélioration de la portance du profil NACA0021.

La connaissance des caractéristiques des profils d'aile est un theme d'activités tres
important dans le domaine de I'aérodynamique. Elle consiste principalement en la
détermination des coefficients de portance, de trainée et du moment aérodynamique pour
différentes configurations du profil d'aile dans un écoulement de fluide. Elle Sintéresse
également au point de transition, point de séparation, etc.

La méthode expérimentale la plus utilisée pour la caractérisation des profils d'aile emploie
une soufflerie dans laquelle est installée une aile de section congtante et d'envergure finie. Les
Extrémités de |'aile sont adossées a des surfaces planes qui limitent I'écoulement, empéchent
la formation de tourbillons de bout d'aile et forcent I'uniformité 2-D de I'écoulement.

La caractérisation en soufflerie permet le contrdle des parametres de L'expérimentation
(principalement les nombres de Reynolds (Re) et de Mach (M)) et facilite la prise de mesures.

STT<
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Sa principale force est de simuler plusieurs conditions expérimentales difficiles. Plusieurs
souffleries aérodynamiques ont vu le jour : grace a Wenham (1871) puis a Philips (1891) en
Angleterre, grace a Lacour (1890) au Danemark, a Joukowski (1903) en Russie, a Réteau
(1909) et 4 Eiffel (1909) en France, on doit d’ ailleurs a EIFFEL la mise au point de
techniques d'essai en soufflerie qui sont encore en usage de nos jours (Anderson (1980) ;
Philips (2000)).

Actuellement, on dispose de grandes souffleries qui sont indispensables autant pour
valider et améliorer les méthodes de calcul que pour effectuer des essais en vol afin de
compléter les mesures prises en soufflerie (Bauer (1975) ; Roskam (1977) ; Roskam
(1979) ; Nelson (1989)).

Pour les amateurs de trimaran voici une application directe du volet sur un profil
hydrodynamique ou foil. Le principe est d'une simplicité mécanique : plus lasurface en
contact avec I'eau (surface mouillée) est réduite, moinsil y a de frottements susceptibles de
freiner la coque. Et si celle-ci est hors de I'eau car élevée par desfoils, la surface mouillée est
réduite au maximum. Il en résulte que la force du vent est doublée & partir de 8 neeuds.

Plus de deux fois lavitesse du vent : a 22 neeuds, sont atteint 40 neeuds et ainsi de suite
jusgu'aux 46 nceuds (88knvh). Les foils sont munis de volets (flaps) qui agissent exactement
comme ceux d'avion : orientés vers le bas, ils augmentent la portance du foil et soulévent la
coque hors de I'eau, inclinés vers le haut, le foil descend entrainant la coque avec lui.

Cette approche fournit des informations au sujet de la fagon dont les forces changent.
Toutefois quant on change I’ incidence du volet, I’ écoulement autour du profil peut prendre
différents aspects.

Le NACA0021 muni d’un volet, similaire au safran d’' un gouvernail (voir figure)
construit dans le laboratoire de génie maritime et testé en soufflerie TE44 permet de citer les
innovations, I’ utilité du volet e I’ effet de I'incidence de ce dernier sur I'aile.

[1.7.3.2. Formulation mathématique du probléme::
L'analyse dimensionnelle permet d'écrire:
Pour latrainée
=- 1)
Pour la portance
=- 2

Avec  (ou ) le coefficient de trainée

> [# | <
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(Ou ) le coefficient de portance.
Et  sont deux coefficients sans dimension qui dépendent :
de la forme géométrique du corps
de larugosité de la paroi

de la viscosité du fluide

de I’angle d'incidence a.
Cx et Cz ne sont pas constants, mais sont proportionnels a toute une série de facteurs
adimensionnels tenant compte des différents facteurs en jeu, c'est-a-dire :
Cx et Cz=f (Re, Fr, Ma)

[1.7.3.3. Etude expérimentale :

Les expériences ont été menées sur le profil NACA0021 avec la soufflerie TE44, pour
des angles d’incidence du profil par rapport aladirection de I’ écoulement, 0°, 5°, 10° et 25°
avec une variation du I’angle de I’ incidence du volet (0°, 5°, 10°, 15°, 20°, e 25°)

Lestests ont été effectués sous les conditions initiales suivantes :

Pression de |’ air atmosphérique de 1,0012 bar.

Ecoulement uniforme avec une vitesse de 20 m/s.

LaFigureI1.28 montre la soufflerie, I’ équipement de I’ expérience, notamment la balance
utilisée pour obtenir par affichage les forces de trainée, de portance et les moments.

Figurell.28. Vue générale de la soufflerie subsonique TE44CH

ST=ET<
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LaFigureI1.29 montre la position du profil devant un écoulement uniforme et les dimensions

du profil.

Volet (40%C)

Figurell.29. Vue du profil danslavaine d’ aisé de la soufflerie

- Réalisation du profil NACA 0021 :
Le profil NACA 0021 a été réalisé dans le laboratoire de Génie Maritime d’' Oran. Les

figures suivantes donnent un apercu sur le profil.

Figurell.30. Vuegénérale du profil avec le volet.

STwT<
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Figurell.31. Fixation du volet avec le profil.

- Procédur e expérimentale:

* Distribution du coefficient de pression
Les pressions mesurées sur le profil sont données sous forme de coefficient, dont la
définition est :
=— 3

Le calcul du coefficient de portance du profil a été calculé en fonction du coefficient
de pression par la formule suivante :
=/ (4)
Avec:

. Coefficient de portance
* Sillage du profil NACA 0021 :

La mesure du sillage a été effectuée pour la vitesse d’ écoulement de 20m/s a différents
angles d'incidence du profil et du volet sur un plan distant de 30 mm du bord de fuite (voir
Fig. 11.32) :



Chapitre Il : Généralités sur Les corps profilés

> 30 mm
—_—
— N < N M—
—_— .~ B . % Plan de mesure
— "\ N AT ol

. e de sillage
Sens de “ .

[écoulement

Fig. 11.32. Disposition du profil NACAQ0021 et du plan de mesure de sillage.

Le coefficient de trainée est calculé a partir de la formule suivante :

O [
Ny AL R b
ST o

- Discussions desrésultats :

* Coefficient de pression :

Ladistribution du coefficient de pression (cp) sur la surface du profil et du volet ; I'évolution
du cp lorsgue le profil et le volet sont aincidence nulle ; la différence de pression est trés
faible (profil symétrique).

Lecp évolue lorsque le volet est incliné a 25 °. La différence de pression entre I’ intrados et
I’ extrados indique clairement que la portance créée augmente proportionnellement a I’ angle
d’incidence du volet.

Les graphes du cp adoptent laméme alure : Le cp décroit le long de la surface de I extrados
du profil et du volet, ainsi que sur I'intrados du profil, tandis qu’il atteint une valeur minimale
(pression importante) sur le bord d’ attaque du volet puis décroit le long de I’ intrados du volet.

* Coefficient de portanceCz:

Le tableau ci-dessous montrent comment le coefficient de portance varie en fonction
de I'incidence du profil et du volet, il est a noter :

> [ ] <
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Le coefficient de portance Cz augmente lorsque I’ incidence du volet augmente.
Le coefficient de portance Cz max est atteint pour 0° d’incidence du profil et 25°
d’incidence du volet, (Voir tableau [1]).

Anglesdevolet | Angledeprofil 0° | Angledeprofil 5° | Anglede profil 10° | Angledeprofil 25°
0 0,06937 0,45087 0,61414 0,23897
5 0,08981 0,3256 0,60009 0,28092
10 0,28723 0,28119 0,56894 0,31078
15 0,45254 0,21403 0,5182 0,32744
20 0,55138 0,1427 0,48624 0,32129
25 0,66539 0,19855 0,39552 0,30838

Tableau I1.1. Evolution du coefficient de portance C:

* Sillage :

Ladistribution transversale de la vitesse de I’ écoulement dans le sillage du profil avec
variation du I’angle d’incidence du volet. Dans |’ensemble il est a noter :
Présence de deux zones de |’ écoulement

Zone d'écoulement libre.

Zone d' écoulement du sillage.
Zone d’écoulement du sillage : En aval du profil la vitesse diminue pour former une cloche
ou un creux qui tend a augmenter de largeur et de profondeur avec I’ augmentation du I’ angle
d’incidence du profil et du volet.
* Coefficient de trainée Cx
L’ évolution du coefficient de trainée en fonction de I’ incidence du profil et du volet.
Il est clair que le Cx augmente avec |’augmentation de I’ incidence du profil et diminue avec
I”augmentation de I’ incidence du volet :

Cx min = 0.44764 et atteinte a 10° d’incidence du profil et a 25° d’incidence du

volet.

STa<
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Cx max = 2.88593 est atteinte a 25° d’incidence du profil et a 0° d’'incidence du volet.

- Conclusion:

Cetravail est un essai a la contribution de I’ enrichissement des tests effectués en
soufflerie et apermis d’ aboutir aux conclusions suivantes :
L’ utilisation du volet a une influence directe sur la distribution de pression et donc sur les
forces aérodynamiques du profil.
Si le volet est trop incliné I” écoulement décélére dans la zone de I’ écoulement libre.

Levolet joue un réle considérable dans|’amélioration de la portance du profil NACAQ0021.
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I11.1. Introduction :

Généralement I’ étude scientifique d’un phénomene physique passe par la formulation
d’une ou plusieurs lois sous forme d’ éguations mathématiques reliant les différentes variables
intervenant dans le déroulement du phénoméne en question.

L’ obtention d'informations qualitatives et quantitatives sur des processus tels que
I”écoulement d’un fluide ou le transfert de chaleur est le but primordiale de la simulation
numérique. Cette derniére permet la réduction du temps de la conception (design) et du
développement d'un projet donné.

La conduite d'une étude expé&imentale en soufflerie passe par la conception d'un
modeéle qui consomme énormément de temps et d'argent, alors qu'en simulation numérique on
peut rapidement, facilement et pour un moindre colt tester plusieurs configurations
géométriques, un large éventail de nombre de Reynolds, de nombre de Mach, etc. et pour cela
on utilise d'un coté et pour cela on utilise d’un coté des calculateurs électroniques (PC's,
stations de calcul ou super computer vectoriel) et d’un autre coté des disciplines tels que les
mathématiques, I'informatique, la physique du probléme étudié. La qualité des résultats
obtenus dépend essentiellement du niveau de complexité du probleme étudié, des logiciels
utilisés (AUTOCAD, Gambit et Fluent6.3), de la machine de calcul disponible (capacité de
stockage, mémoire vive) et du savoir faire de I’ utilisateur (maitrise et spécialisation dans le

domaine étudié et expérience dans le domaine de la simulation numérique).

[11.2. Description de Méthode des Volumes Finis:
[11.2.1 .Introduction :

Parmi les méthodes numériques qui existent, on se concentre dans notre éude a la
méthode des volumes finis, qui est utilisée depuis environ quatre décennies (1960). Elle doit
son nom a son principe méme dont la premiére éape et d'intégrer les éguations sur un
volume élémentaire.

La méthode des volumes finis (MVF) est utilisée par les ingénieurs pour résoudre
numériguement sur les maillages structurés des problémes de mécanique des fluides ; sous
forme d'équation aux dérivées partielles et non-linéaires.

L'avantage de la résolution par la méhode des volumes finis réside dans le caractére

conservatif des égquations, ainsi que dans la simplicité de la discrétisation du domaine

> = | <
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D’écoulement, cette méthode a prouvé son efficacité dans la résolution des problémes de
mécanique des fluides et de transfert de chaleur.

[11.2.2. Principe de laméthode des volumes finis :

Le principe de cette méthode est de diviser le domaine de calcul en un certain nombre
de volumes éémentaires dits volumes de contrdle, de sorte que chacun entoure un point de
maillage P, les neceuds des volumes voisins seront notés suivant leurs position N.S.W.E.
(North, South, West, East). Elle consiste a faire l'intégration de I'éguation régissant le
mouvement sur un volume de contréle pour obtenir une équation discrétisée au point nodal P
(Fig.I1 .1).

Fig.l11 .1. Volume de contrdle dans un maillage tri dimensionnel non orthogonal

Le transport d'une variable  par convection - diffusion dans un systéme de
coordonnées cartésiennes, est défini par I'équation stationnaire, qui S écrit sous la forme
générale suivante :

—  ¢$-T — = =123 ( -1)

Lacomposante de la vitesse suivant ladirection xi.
La masse volumique.
I'  Le coefficient de diffusion.

Unedesvariablessuivantes =1 , , , ,



Chapitre Il : Présentation de code de calcul Fluent 6.3

_Leterme source relatif alavariable

L’ éguation (3-1) s écrit encore sous la forme suivante :

( )= r () + ( -2

Et en intégrant sur un volume de contréle (théoréme de la divergence) :

C.) . =T () . + . ( -3

111.2.3. Etapes derésolution :
[11.2.3.1. Maillage :

La premiére étape de cette méthode est de diviser le domaine de calcul en un nombre
fini et discret de volume de contrdle, on dit qu'on génére un maillage. L'opération consiste a
définir un certain nombre de neceuds, ensuite les frontieres des volumes de contréle ou sont

placées exactement deux neeuds consécutifs.

N

\— /

Fig.l11.2. Maillage & deux dimensions

[11.2.3.2. Discrétisation :
Considérons la forme moyenne des équations de conservation de masse, quantité de

mouvement et d'énergie, exprimées en coordonnées cartésiennes :

e ~0 (I11.4)
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Ces équations peuvent étre intégrées dans un volume de contréle, en utilisant le
théoréme de la divergence de Gauss pour convertir les intégrales de volume en intégrales de
surface comme suit:

—J +[pUjdn=0 (11.5)
— dv+fpUuUdn =—[Pdn+fp —+— dn+/[S dv (lll.6)
— [ pddv+[pU®dn =T -2 dn + [ Spdv (111.7)

111.2.3.3. Résolution des équations:

La premiére étape pour résoudre numériques ces égquation continues est d’employer
des fonctions discretes, considérant maintenant un élément de maille isolé telles points
d’intégration 1Pn sont situes au centre de chaque segment de surface dans un élément 3D
entourant le volume de contrdle.

n2

ﬁ

Integration Point

Element Face Centroid

Sectors

\ J

Fig.l11.3. présentation d’un point d’intégration dans un volume de contrdle.

Laforme discréte des équations intégrales est écrite comme suite :

V— +3 puan =0 (111.8)

> s | <
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Sachant que :

V : est le volume d'intégration de la grandeur®.

Ip : est I'indice du point d’intégration.

Anj : est lasurface d'intégration de la grandeur®.

At : est un intervalle de temps (time step)
L’ indice supérieur O rapporte a |’ ancienne valeur du temps.
L’ éguation (I11.8) sera construire pour tous les points nceuds du domaine de calcul en vue
d’incorporer réservé aux neeuds de frontieres, le systéme d’ équation résultant sera un systéme
d’ équation algébrique linéaire comportant autant d’inconnus que d’ équation matricielle
disponible.
Ces fonctions sont également employées pour le calcul des diverses quantités géométrique,
telles que les positions, les coordonnées des points d’intégral (ip), les surface et les différents
vecteurs, les équations de formes sont également applicables pour les coordonnées

cartésiennes, dans ce cas, €lles peuvent étre écrites de la maniére suivant :

=2 ¢ .9
=X (.10
=2 ( 1D

D’apres I'approche standard d’élément fini, des fonctions de forme sont employées
pour évaluer les dérivés pour tous les termes de diffusion, par exemple, pour un dérivé dans la

direction x au point d'intégration |P

0}
— = — O ( .12
Les dérivées cartésiennes des fonctions de forme peuvent étre exprimeées en termes
de leurs dérivés locaux par I’ intermédiaire de la matrice de transformation de jacobien :
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[11.2.4. Modélisation delaturbulence:

En général, tout écoulement turbulent est décrit par des éguations
différentielles aux dérivées partielles. En (1974), CEBICI e SMITH ont estimé
gu'avec les ordinateurs de nos jours, il est pratiquement impossible de pouvoir
résoudre les équations instables de Navier Stokes. Malheureusement les résolutions
des éguations exactes peuvent dériver des équations générales de Navier-Stokes,
tendent vers une infinité de solutions (équations). De la ont Soriente vers le domaine
de la modélisation de la turbulence.

Le code de calcul Fluent 6.3 permet d'utiliser des différents modeles de

turbulence qui appliqué principalement les modéles suivants :

Le modéele a zéro équation ou le modéle de longueur de mélange.
Le modele adeux équations: K- , K-
Reynolds stress équation model (RSM).
Large Eddy smulation (LES)
Notons que parmi tous ces modeéles, on a utilise le modele K- , ce dernier sera donc

notre outil, afin de calculer la distribution de la viscosité turbulente

111.2.4.1. Modéles k-

Il est possible de développer des équations de transport similaires pour d’ autres
parametres de la turbulence y compris le taux de dissipation de I énergie cinétique
turbulente . L’équation exacte de contient cependant un certain nombre de termes non
mesurables.

Le modele k- présenté est le modele développé par Launder et Spalding. || comporte
deux équations, I’une pour Kk et I’autre pour  basées sur une meilleure compréhension des
processus causant le changement de ces variables.

Onutilisek et pour définir une échelle de vitesse et une échelle de longueur |

représentatives des grandes échelles de la turbulence comme suit :

=k/ et = k/ /e ( .14

> [ | <
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En utilisant la méme approche que celle utilisée pour le modéle de longueur de
mélange, on spécifie la viscosité turbulente comme suit

= =z )

Ou est une congtante adimensionnelle.

Le modéle standard utilise les équations de transport suivantes pour k et

Dy _ _ + R (111.16)

-+ = — + - .= — (I1.17)

D’ou | : Letaux de dissipation de |’ énergie cinétique turbulente, en d’' autres termes ;

Taux devariationdek ou + transport dek ou par convection = Transport dek ou par

diffusion + Production dek ou - Taux de destruction de k ou

Ces équations contiennent cing constantes ajustables

Les constantes utilisées dansce modéele ont obtenues a partir des données expérimentales
d’une variété de configurations d’ écoulements.

Leterme de production dans |’ équation de k est dérivé directement du terme exact de
production dans |’ équation (111-14). En utilisant la relation exprimant le tenseur de Reynolds.

> [ | <
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Une forme modélisée des processus de transport apparait dans le second membre de
I’ équation (111-16). Les termes turbulents de transport sont représentés par un). Les nombre de
terme de diffusion de lavariable scalaire considérée (k ou Prandtl &t relient la
diffusivité dek et  avec laviscosité turbulente . Leterme de pression dans I’ éguation
exacte de k ne peut ére directement mesuré et ses effets sont pris en compte dans le terme de
diffusion dans I’ équation (111-16).

La production et la destruction de I énergie cinétique turbulente sont en rapport direct.
Letaux de dissipation est élevé lorsque la production de k est grande. L’ équation du
modele (111-17). Pour  suppose que sa production et sadegtruction sont proportionnelles aux
termes de production et de destruction dans I’ équation de k (111-16).

L’ adoption de cette forme assure que augmente rapidement lorsgue k augmente
rapidement et qu’elle diminue suffisamment rapidement pour éviter des valeurs négatives de
I’énergieturbulente k s celle-ci diminue. Le facteur /k dans les termes de production et de

destruction de assurent une dimension correcte de ces termes.

[11.3. Présentation du logiciel :

Dans notretravail On autilisé troislogiciels:
Un logiciel de DAO ; AUTOCAD
Un logiciel de maillage ; GAMBIT
Unlogiciel de simulation FLUENT
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GAMBIT
— 2D/3D mesh generation |4 Other CAD/CAE Packages
— geometry setup Geometry
or Mesh
2D/3D Mesh
Boundary and/or
Volume Mesh
i Boundary
’ Mesh
Fluent X
— mesh import and adaption TGRID
— physical models P — 2D triangular mesh
— boundary conditions D — 3D tetrahedral mesh
— material properties Mesh — 2D or 3D hybrid mesh
— calculation
— postprocessing
A
Mesh
11.3.1. AUTOCAD:

Onautilisé le logiciel AUTOCAD MECHANICAL 2006 qui est menu pour la
conception mécanique assiste par ordinateur afin de dessiner les géométries exigées pour
notre travail
Et nous avons sauvegardé les données sous format | GES pour que le logiciel de maillage

puisse le lire.
Et les figures ci-dessous montrent un apercu de I’ un des géométries dessinées en concentrant

Sur les dispositifs des volets sur le profil d’une part et le positionnement du profil complet au

volume de contréle d’ une autre part.
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Fig. I11.6. vue précisant la variation de I’angle de volet

[11.3.2. GAMBIT:

1) Introduction :
Lelogiciel Gambit est un mailleur 2D/3D; pré-processeur qui permet de mailler des

domaines
de géométrie d’un probléeme de CFD (Computational Fluid Dynamics). Il génére des fichiers
*.msh pour Fluent. Fluent est un logiciel qui résout par la méthode des volumes finis des
Problémes de mécanique des fluides et de transferts thermiques.

Gambit regroupe trois fonctions : définition de la géométrie des problémes (construction si la
Géométrie est simple ou bien import de la géométrie CAQO), le maillage et sa vérification, la
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Définition des frontiéres (Types de conditions aux limites) et définitions des domaines de

Calculs.

Présentation de code de calcul Fluent 6.3

Conslzuciion nelioya

gecméetrie

ze de la

Maillages d= la

| zécmétrie

Creale Real Vertos
Coodinabe Sys. [_svsil !
Type Cadesian I

Gl okl Lol
= [ = [
¥ F1 ¥ F|
il == g
o B
Label [
Apph | Besal | cese |

[ Ll | o &)
T I N

sl‘

Globad Comiod

petive M | HE | | _en |

Ta| @] H| oA =]

&:| 8| =] o2 e’

NWérification du maillage

e

\

Fig. I11.7. barred’outilsde GAMBIT

Démarrage de Gambit

Le chemin de I’ application de Gambit est le suivant : :/Fluent.I nc/ntbin/ntx86/Gambit.exe
Vous pouvez créer un raccourci dans la barre des téches. S'il y aun probléeme d’ exécution,
supprimez tous les fichiers *.Iok dans le répertoire :/Fluent.I nc/ntbin/ntx86 et relancez

Gambit.exe.

Options daffichage

> e | <

Lrétimition des tfrontiéres
et des domaines flaidss
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2) Import De La Géométrie Et Nettoyage DeLa Cao :

Souvent lagéométrie est congue par deslogicielsde laCAO (AUTOCAD, CATIA...).

Dans le cas des turbomachines, elle peut ére aussi congue par deslogiciels de
dimensionnement

(Probleme inverse) comme BladeGen+ et Turbo Gen. Dans ce cas, on arecours a
L’importation de la géométrie. Il est conseillé d’importer des fichiers sous format ACIS
(*.sat). Souvent il est indispensable de nettoyer la géométrie.

Dans notre cas on importer la géométrie sous format |GES a partir de I’ AUTOCAD

3) Maillage:

Lagénération du maillage (2D ou 3D) est une phase treés importante dans une analyse CFD,
vu I'influence de ses paramétres sur la solution cal culée.

Pour les applications en turbomachines, latechnique de génération de maillage peut ére
résumée sous la forme suivante :

- Lagéométrie doit étre préparée au préalable, avec la définition de tous les composants de la
turbomachine, moyeu, volute, stator, rotor ...etc., sous forme de données numériques, fichier
CAD preéétabli ou plutdt sous forme de fichier maillage qu’ on peut importer sous Gambit.

- Lagéométrie qui représente les différents domaines fluides est décomposée en sous
domaines « maillables ».

- Maillages des sous domaines fluides.

Laréduction du temps nécessaire a la génération du maillage est un critére de bonne maitrise
de I’ utilisation des outils CFD dans le design des turbomachines.

Choix du type de maillage

Maillage structur é (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’' é éments, présente un nombre inférieur de maille par rapport a un
maillage non structuré équivalent.

* Réduit les risques d’ erreurs numériques car I’ écoulement et aligné avec le maillage.

Ses inconvénients :

» Difficile ale générer dans le cas d’ une géométrie complexe

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

> e | <
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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 ére généré sur une géométrie complexe tout en gardant une bonne qualité des éléments
» Les algorithmes de génération de ce type de maillage (tri/tétra) sont trés automatisés

Ses inconvénients :

* Tres gourmand en nombre de mailles comparativement au maillage structuré

» Engendre des erreurs numériques (fausse diffusion) qui peuvent étre plus importante si I’on
compare avec le maillage structuré

Maillage hybride

Maillage généré par un mélange d’ éléments de différents types, triangulaires ou
quadrilatéraux en 2D, tétraédriques, prismatiques, ou pyramidaux en 3D.

Ses avantages :

» Combine entre les avantages du maillage structuré et ceux du maillage non structuré

b - [=]x]
File Edit Solver Help Operation

oje it

e
A% _.i] 4]
Faces laur— ll

Scheme: W Apply  Default

Elements: Tri =

Type: Pave

Spacing: W Apply  Default

ITI Interval size

Options: M Mesh
W Remove old mes
-1 Remaove lower m
Description - Ignore size funci

Transchpt

Apply | Reset | Close |

=

=

3
el
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Techniques générales de génération du maillage

Pratiqguement, il n’existe pas de regle précise pour la création d' un maillage valable,
cependant il existe différentes approches qui permettent d’ obtenir une grille acceptable.
Nous pouvons résumer cesreglesains :

- Maintenir une bonne Qualité des éléments

- Assurer une bonne Résolution dans les régions a fort gradient

- Assurer un bon L issage dans les zones de transition entre les parties a maillage fin et les
parties a maillage grossier

- Minimiser le nombre Total des éléments (temps de calcul raisonnable)

On peut se souvenir de ces regles en utilisant la formulation mnémotechnique QRLT.

>('VGAMEIT Solver: FLUENT 5/6 ID: default_id2172

File Edit Solver Help Operation

& o|s]isi

Geometry

Glohal Control

et | e 5| 08) 5] o
p @ ﬁ@l
= — HEElH

Transchpt

=

=

3
He

Fig.l11.9. qualité de maillage au bout de la frontiére du profil

> e | <
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4) Conditions aux limites et définition de domaines :

Le mailleur Gambit peut générer des maillages que beaucoup de solveurs peuvent
utiliser, ainsi nous devons spécifier le logiciel solveur avec lequel on veut traiter le fichier
maillage. Comme conditions aux limites, on peut imposer un débit massique a I’ entrée de la
machine, en utilisant la condition Mass flow Inlet ou une Velocity inlet. La pression a la sortie
en utilisant la condition Pressure Outlet. La figure suivante résume les différentes conditions
gu’ on peut imposer pour un écoulement périodique.

Ensuite, on procéde ala définition des domaines de calcul.

B NEE

Help Operation

sl 3B
9]

Specify Boundary Types

FLUENT 5/6

File Edit Solver

Action:
v Add 4 Modify
~ Delete o~ Delete all

Hame Type
outer_ _ _ |OUTLET_v
WlINLET WER
entrados | WaLL
exiranDs wWalLl
paroi_b WaLL

U1 - J—
—| Show labels _| Show colors

Name: |%nter

Type:
INLET_WENT =

Entity:

Edges |IT ﬂ

Label Type

D

Transcript Description

5 DR 1 7 P
Remove I Edit |

e

A T =
Apply || Reset | cose |

Fig.111.10.Condition aux limites préétablies de la géométrie
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En définissant I intérieur du volume comme un fluide dans notre cas ¢’ est I’ air ou plus

précisement le gaz parfait incompressible qui sera défini par suite dans le solveur

FHie Edit Solver

Help

Operation

- [5]x]

5| 5@ it

Zones

FLUENT 56
Action:

Hame: | %ir

Type:

FLUID — |

v Add 4 hodify
w Delete  « Delete all

FLUID

I Show labels _| Show colors

I

Specify Continuum Types

Entity:

o o[ 3]

Label Type

Transcript

Description

o ':

|

Bl

Apply | | Reset |

I I —

Remove Edit

Close |

Fig.l11.11. Spécification del’intérieur de volume

La génération du maillage du domaine de cacul a pour but de définir
I’ensemble d’ ééments ou de neeuds dans lesguels notre logiciel, en se basant sur la
résolution des égquations de Navier-Stokes par la méthode des volumes finis, va
calculer les différents parametres de I’ écoulement. Le domaine numérique considéré dans
notre simulation est congtitué de :

Anglede | Anglede Anglede | Anglede | Anglede | Anglede
volet -10° volet 0° volet 10° | volet 20° | volet 25° volet 35°
Nombre 110495 109016 110151 109176 109176 109104
d éléments
Nombre 55373 54633 55201 54699 54713 54677
Des neeuds

Tab. I11.1. Nombre d’ éléments et nombre d’ ééments pour chaque angle de

> o | <

volet
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Du fait que les solutions de la simulation numérigue ne sont que des

approximations, I’analyse de la qualité du maillage ainsi que son influence sur les

résultats est un point fondamental qui mérite une attention particuliéere.

Théoriguement, les erreurs liées au maillage doivent disparaitre pour des mailles

de plus en plus fines,

jusgu’a atteindre asymptotiquement des valeurs

indépendantes de la taille des mailles. Ainsi, pour analyser la qualité du maillage et

son influence sur la solution, le maillage a été raffiné autour du profil ainsi que des

prismes ont &é introduit (Fig.I11.11).

GAMBIT permet également d’exporter un fichier contenant toutes les

données de la géométrie et du maillage vers FLUENT.

111.3.3. FLUENT 6.3:

C’est un logiciel qui alacatégorie du solveur, il caractérise laderniére étape de

simulation en retrouvant la solution des équations modélisant le phénomene étudiée.

En commencant aimporter la géométrie sous format .MSH atravers GAMBIT

File ——» Read——» Ca<se...

T FLUENT [2d, dp, pbns, lam]

N Grid Define Solve  Adapt  Surface Display Plob Report  Parallel Help

w'rite 3
Import 3
Hardcopy...

Batch Options. ..
Save Layout

RSF...

Exit:

Case & Data...

Profile, ..

Scheme. ..
Journal...

wOnincida
Y25mincid3s
Y25mincid30
w10n incd-10

1c .

F6.3.267\11ibAF1_51119 .dmp™




Chapitre 11 : Présentation de code de calcul Fluent 6.3

En vérifiant la géométrie pour qu’il n’y ait pas un volume négatif : Grid— Check

& FLUENT [2d, dp, pbns, lam]
File RN Define Solve Adapt  Surface Display  Plob  Report  Parallel Help

1 faces, Zone §&. »

£ Info » lerior faces, zone 18.
L + cells, zone 2.

Falyhedra 3

Bui

Merge. ..

Separate 3

Fuse...

Zone 3

Surface Mesh. .. terior

Reorder 3

Scale...

Translate. ..

Rotate...

Smookh)Swap. ..

—swerr-rurmocelon ZOonNes,

Done.

(=]

Choix du solveur : Define——» Models——» Solver ...

& Solver gl

Solver Formulation
* Pressure Based * Implicit
" Density Based " E it

Space Time
& 2D * Steady
 Axisymmetric " Unsteady
" Axisymmetric Swirl
~

Yelocity Formulation

* Ahsolute
" Relative

Gradient Option Porous Formulation

~ Green-Gauss Cell Based " Superficial Yelocity
" Green-Gauss Node Based || " Physical Velocity
" Least Squares Cell Based

0K | Cancell Helpl
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Choix du modéle de turbulence : Define———» Models——» Viscous

R Yiscous Model

Model

" Inviscid

Laminar
Spalart-Allmaras (1 eqn]
k-epsilon [2 eqn]
k-omega [2 eqn]
Reynolds Stress [5 eqn)

DI

. &

k-epsilon Model

* Standard
" BNG
" Realizable

Near-all Treatment

* Standard Wall Functions

" Non-Equilibrium Yall Functions
" Enhanced Wall Treatment

" User-Defined Wall Functions

Options

I” ¥iscous Heating

0K | Cancell

Model Constants

Cmu

Iu.ng

C1-Epsilon

|1.1m

C2-Epsilon

|1.92

TKE Prandtl Numher

]1

User-Defined Functions

Turbulent Yiscosity

=

3

|HDHE

Prandtl Numbers

TKE Prandtl Number

|HDHB

TDR Prandtl Number

|HDHB

Energy Prandtl Number

E

|nune

Help ‘

Fl =

Inclure I’ équation d’ énergie : Define———» Models——» Energy

Energy

¥ Energy Equation

0] 4 | Can[:t:ll

Help |
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Définition des caractéristiques du fluide : Define ——» Materials

Mame
|air

Material Type
|fluid

Order Materials By

j * MWame

" Chemical Formula

Chemical Formula Fluent Fluid Materials

| |air

:

Fluent Database...

User-Defined Database...

Properties

Density (kg/m3) |incompressihle—ideal—gas

Cp likgK | constant

e | 7]

o o |

|1anﬁ.u3
Thermal Conductivity [wim-k] Iconstant LIJ
|a.nzu2
Viscosity [kg.-'m—s]|constam j# [
|1.7894e-05 .
Change/Create | Delete | Close | Help |

Conditions aux limites usuelles : Define ——— Boundary Conditions

O Errerrr—

& Boundary Conditions

Boundary Conditions

X

Zone Type Zone Type Zone Type
" _ air fan air inlet-vent ~
default-interiol| | solid defaultinterio default-interioi| | intake-fan
enter enter porous-jump interface
.thrados extrados radiator extrados mass-flow-inlet
intrados intrados wall intrados outflow
nute[ outer outer outlet-vent
pam!_h paroi_b paroi_b pressure-far-field
paroi_h paroi_h paroi_h pressure-inlet
pressure-outlet
1D D
2 10
Set.. | Cupy...l Close ‘ Help | Set... | Cupy...| Close | Help | Set... | Copy...| Close ‘ Help |

R Boundary Conditions

& Boundary Conditions

& Boundary Conditions

X

Z;;:'e :illj:t*vent - Zone Type Zone Type
7 e air inletvent - air axis »

:ﬁI::llt—mtenm ;::::(f::;n default-interiol !ntake—fan ' default-interion Fxhaust—fan

mass-flow-inlet enter interface . enter !nletvent

v extrados mass-flow-inlet extrados intake-fan

intrados Do outflow intrados interface

oute{ ANEE . outer outletvent mass-flow-inlet

paroi_b pressure-far-field paroi_b pressure-farficld paroi_b outflow

paroi_h pressure-inlet paroi_h pressure-inlet paroi_h
pressure-outlet pressure-outlet pressure-far-field
symn'_letr_y symmetry pressure-inlet T
w'* velocity-inlet pressure-outlet
[ErT— e T— fymmery @
1D

Set...l Copy...l Cluse‘ Help |

Set... | Copy...‘ Cluse| Help I

Set... | Copy...] Closel Help I
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& Boundary Conditions

@& Boundary Conditions

Zone Type Zone Type

air inlet-vent -~ air inletvent -

default-interioi| |lintake-fan B default-interioi| |intake-fan

enter interface enter interface

extrados mass-flow-inlet extrados mass-flow-inlet

intrados outflow intrados outflow

outer outlet-vent outer outletwvent

FETTIC | | pressure-farfield aroi_b pressure-far-field

paroi_h pressure-inlet h- pressure-inlet
pressure-outlet pressure-outlet
symmetry symmetry
velocity-inlet o wvelocity-inlet L3
T i— r—
1D D
8 7

Set... | CUPY---I Clusel Help | Set... I Cupy...| Cluse| Help |

Choix des critéres de convergence : Solve— Initialize— Initialize
— Monitors —» Residual...

—» |terate

& Solution Initialization @ -
& |terate

Compute From Reference Frame

| ~| | & Relative o Cell Zone lteration
" Absolute

Initial Values Mumber of Iterations |1 GTT: | i‘
Gauge Pressure [pascal) W R . =
eporting Interval |1 j

X Velocity [mfs] |4 o8

vvelocity (misifa UDF Profile Update Interval |1 i‘
Turbulent Kinetic Energy [m2{s2) ‘1%
i

Init | Resetl Apply| Cluse| Help|

T Residual Monitors [g]

Options Storage Plotting

¥ Print lterations ’W ii Window ,[1— ﬁ

Itt:ratt:| Apply| CIuse' Help |

¥ Plot
Normalization lterations |1000 Z‘
[ Normalize ¥ Scale Axes... | Curves...
Convergence Criterion
Iahsolute j
Check Absolute _J
Residual Monitor Convergence Criteria

MW v W
-velocity I3 W
IWW v ]W
,WW v IW

=

0K | Plot | Renorm| Cancel| Help |
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Apréstous caon laisse I'itération jusqu'a ou la solution converge ,des que la

convergence ce on aobtenu I'allure de convergence

Residuals
— continuity
—x-velocity 35407 =
y-velocity 7
—Energy 1e+05
—epsilon
L 3e+02 3
o R‘N\,\
3e-03 —:R
1e-05 3
3e-08 3
1e-10 3
3e-13
1e-15 3
3e-18 T T T T T 1
0 100 200 300 400 500 600
[terations
Scaled Residuals Jun 21, 2009

FLUENT 6.3 (2d, dp, pbns, ske)

hY

Fig.I11.12. I'allure de conver gence de solution volet 0° a incidence 35°
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Contours of Static Pressure (pascal) Jun 21, 2009
FLUENT 6.3 (2d, dp, pbns, ske)

Fig.l11.13. lescontours de la presson dynamique

Conclusion :

Nous avons présenté dans ce chapitre les déférents niveaux de modélisation numérique
actuellement applicable al’ habitat. Ainsi, la description de codes de calcul Fluent 6.3 qui I’'un
des codes de champs basé sur la méthode de volume finis.

Les procédures de travaille du Fluent 6.3, sont les suivant :

réalisation de la géométrie a partir AUTOCAD.

maillage et définition des conditions de travaille a partir GAMBIT.
Fluent 6.3 solveur.

option des résultats.

Graphe des résultats al’ aide de GRAPHWIN

> [ | <
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Chapitre IV : Analyse et interprétation des résultats

[V.1. Introduction :

La partie numérigue a été réalisée grace au logiciel de dynamique des fluides, Fluent
6.3. se basant sur la méthode des volumes finis et la résolution des équations de Navier
Stockes, celogiciel permet de donner des résultats numériques de hautes qualités dans le
traitement des problémes liés al’ étude de I’ écoulement des fluides, et ¢ca dans un intervalle de
temps trés réduit.

[V.2. But :

Lecalcul et interprétation des résultats de la simulation numérigue, va nous permettre
devalider I'influence I'une des éléments hypersustentateur (volets de courbure) et I'angle
d’ attaque sur les performances du profil (NACA 0012) puis métriser et valider les
performances du code de calcul Fluent 6.3, qui est le but de notre travail.

L’ étude comprend :
+ L’écoulement de I’air autour du profil NACA 0012.

+ Larépartition de pression sur la surface du profil NACA 0012.
+ L’ influence des volets de courbure sur les performances du profil.

+ L’influence de I'angle d’incidence sur le profil NACA 0012.

L es hypothéses considérées pour le fluide sont les suivantes :
+ Le fluide est incompressible.
- L’ écoulement est bidimensionnel.

+ Le régime est turbulent.



Chapitre IV :

Analyse et interprétation des résultats

IV.3.Lesreésultats obtenues a partir du fluent :

Volet -10°:
Incidence -10°:
Force vector: (10 0)

Zone name Pressure force

viscousforce  total force  pressure viscous

n n n coefficient ~ coefficient
extrados 261.12016  18.994859 280.11502 0.04263 0.00310
intrados -268.68648  23.257909  -245.42858  -0.04386 0.00379
net -7.5663268  42.252768 34.686442 -0.00123 0.06898
Force vector: (01 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous

n n n coefficient  coefficient
extrados -1286.355  0.40635943 -1285.9487  -0.21001 0.00006
intrados -3237.6043  -3.0320897 -3240.6364  -0.52858 -0.49503
net -4523.9593  -2.6257302  -4526.585  -0.73860 -0.42869
Incidence 0°:
Force vector: (10 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous

n n n coefficient  coefficient
extrados 148.81083 19.613547 168.42438  0.02429 0.00320
intrados 20.715138 24593823 45308961  0.00338 0.00401
net 169.52597 44207371  213.73334  0.02767 0.00721
Force vector: (01 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous

n n n coefficient  coefficient
extrados -236.35833 1.3183275 -235.04 -0.03858 0.00021
intrados -2716.9937  -1.4916139 -2718.4853  -0.44359 -0.00024
net -2953.3521 -0.17328638 -2953.5253 -0.48217 -0.00002

> [ | <

total

coefficient

0.04573

-0.04006

0.00566

total

coefficient

-0.20995

-0.52908

-0.73903

total

coefficient

0.02749

0.00739

0.03489

total

coefficient

-0.03837

-0.44383

-0.48220



Analyse et interprétation des résultats

Chapitre IV :

Incidence 10°:

Force vector: (10 0)

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous

n n n coefficient ~ coefficient
extrados -116.86021 19.912929 -96.947283 -0.01907 0.00325
intrados 27456353 23.181621 297.74515 0.04482 0.00378
net 157.70331 43.09455 200.79786 0.02574 0.00703
Force vector: (01 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous

n n n coefficient  coefficient
extrados 1017.4095 2.702127 1020.1116 0.16610 0.00044
intrados -1312.437 0.16855613  -1312.2684  -0.21427 0.00002
net -295.02748 2.8706831 -292.1568  -0.04816 0.00046
Incidence 20°:
Force vector: (10 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous

n n n coefficient  coefficient
extrados 148.81083  19.613547 168.42438 0.02429 0.00320
intrados 20.715133  24.593823 45.308956 0.00338 0.00401
net 169.52596  44.20737 213.73333 0.02767 0.00721
Force vector: (0 1 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous

n n n coefficient  coefficient
extrados -236.35831 1.3183275 -235.03998  -0.03858 0.00021
intrados -2716.9938 -1.4916139 -2718.4854  -0.44359 -0.00024
net -2953.3521 -0.17328639 -2953.5254 -0.48217 -0.00002

> 7 1<

total

coefficient

-0.01582

0.04861

0.03278

total

coefficient

0.16654

-0.21424

-0.04769

total

coefficient

0.02749

0.00739

0.03489

total

coefficient

-0.03837

-0.44383

-0.482208
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Incidence 30°:

Force vector: (10 0)

Analyse et interprétation des résultats

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient ~ coefficient
extrados -679.9662 10.677638 -669.28856  -0.11101 0.00174
intrados 340.77279 20.544664 361.31745 0.05563 0.00335
net -339.19341 31.222301 -307.9711  -0.05537 0.00509
Force vector: (01 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados 2481.923 5.0556721 2486.9786 0.40521 0.00082
intrados 1010.935 2.7625323 1013.6975 0.16505 0.00045
net 3492.858 7.8182045 3500.6762 0.57026 0.00127
Incidence 35°:
Force vector: (10 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados -753.28653 3.7211016  -749.56543  -0.12298 0.000607
intrados 287.10904 19.747761 306.8568 0.04687 0.00322
net -466.17749 23468862  -442.70863 -0.07611 0.00383
Force vector: (0 1 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados 3167.6057 5.3355109 3172.9412 0.51716 0.00087
intrados 1465.6534 3.6052769 1469.2587 0.23929 0.00058
net 4633.2591 8.9407878 4642.1999 0.75645 0.00145

> [ <

total

coefficient

-0.10927

0.05899

-0.05028

total

coefficient

0.40603

0.165501

0.57153

total

coefficient

-0.12237

0.05009

-0.07227

total

coefficient

0.51803

0.23987

0.75791



Chapitre IV : Analyse et interprétation des résultats

Volet 0°:

Incidence-10° :

Force vector: (10 0)

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous total

n n n coefficient ~ coefficient  coefficient
Extrados 234.36247 20.857817 255.22029 0.03826 0.003405 0.04166
Intrados -249.81548 21.429619 -228.38586  -0.04078 0.00349 -0.03728
Net -15.453004 42.287437 26.834432  -0.00252 0.006904 0.00438

Force vector: (01 0)

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous total

n n n coefficient ~ coefficient  coefficient
Extrados -169.94027 0.061105803 -169.87916  -0.02774  0.000009 -0.02773
Intrados -2254.3026 -2.9638446 -2257.2664  -0.36804  -0.00048 -0.36853
Net -2424.2428 -2.9027388 -2427.1456  -0.39579  -0.00047 -0.39626
Incidence 0°:

Force vector: (10 0)

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous total

n n n coefficient ~ coefficient  coefficient
Extrados 54.44027 22.207943 76.648214 0.00888 0.00362 0.01251
Intrados 63.14956 21.819719 84.969279  0.01031 0.00356 0.01387
Net 117.58983  44.027662 161.61749 0.01919  0.00718 0.02638

Force vector: (01 0)

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous total

n n n coefficient ~ coefficient  coefficient
Extrados 1203.9386 1.3491065 1205.2877 0.19656 0.00022 0.19678
Intrados -1168.2291  -1.2968847 -1169.526 -0.19073 -0.00021 -0.19094
net 35.709451 0.052221803 35.761673 0.00583 0.000008 0.00583

> = <



Chapitre IV :

Analyse et interprétation des résultats

Incidence 10°:

Force vector: (10 0)

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient ~ coefficient
extrados -236.7531 21.504517 -215.24858  -0.03865 0.00351
intrados 236.82482 20.934812 257.75963  0.03866 0.00341
net 0.071719961  42.439329 42511049  0.000011 0.00692
Force vector: (01 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados 2014.8592 2.9060771 2017.7652  0.32895 0.00047
intrados 236.71009 -0.085393972  236.62469  0.03864 -0.000013
net 2251.5692 2.8206831 22543899  0.367603  0.00046
Incidence 20°:
Force vector: (10 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados -569.7484 18.424925 -551.32348 -0.09302  0.003008
intrados 280.66454 19.923775 300.58832 0.04582 0.00325
net -289.08386 38.3487 -250.73516  -0.04719  0.00626
Force vector: (0 1 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados 2991.5648 4.4795453 2996.0444  0.48841 0.00073
intrados 1118.7025 1.1287572 1119.8313  0.18264 0.00018
net 4110.2673 5.6083025 4115.8756 0.67106 0.00091

total

coefficient

-0.03514

0.04208

0.00694

total

coefficient

0.32943

0.03863

0.36806

total

coefficient

-0.09001

0.04907

-0.04093

total

coefficient

0.48915

0.18282

0.67197
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Analyse et interprétation des résultats

Incidence 30°:

Force vector: (10 0)

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient ~ coefficient
extrados -777.9167 10.111171  -767.80553  -0.12700 0.00165
intrados 228.79271 18.71188 247.50459 0.03735 0.00305
net -549.12399 28.823051  -520.30094 -0.08965 0.004705
Force vector: (01 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados 3480.1256 5.498545 3485.6241  0.56818 0.00089
intrados 1699.9777 2.3344047 1702.3121  0.27754 0.00038
net 5180.1033 7.8329497 5187.9362  0.84573 0.00127
Incidence 35° :
Force vector: (1 00)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados -774.03921 1.7430711  -772.29614 -0.12637  0.00028
intrados 170.77351 17.967599 188.74111 0.02788 0.00293
net -603.2657 19.71067 -583.55503 -0.98492 0.00321
Force vector: (0 1 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados 4101.5101 5.7421226 4107.2522  0.66963 0.00093
intrados 2078.0604 3.0966061 2081.157 0.33927 0.000505
net 6179.5705 8.8387288 6188.4092  1.008909 0.00144

> (e | <

total

coefficient

-0.12535

0.040408

-0.08494

total

coefficient

0.56908

0.27792

0.84701

total

coefficient

-0.12608

0.03081

-0.09527

total

coefficient

0.67057

0.33978

1.01035
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Analyse et interprétation des résultats

Volet 10°:

Incidence -10°:

Force vector: (10 0)

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados 275.50709 23.325486 208.83258  0.04498  0.003808
intrados -118.21105 19.830252 -98.380798  -0.01929  0.00323
net 157.29604 43.155738 200.45178  0.02568 0.00704
Force vector: (01 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados 1302.2968 -0.1748284 1302.122  0.21261 -0.000028
intrados -998.41935 -2.6875956  -1001.1069  -0.163007 -0.00043
net 303.87746 -2.862424 301.01504  0.04961 -0.00046
Incidence 0°:
Force vector: (10 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient ~ coefficient
extrados 45.633872 24.279749 69.913621 0.00745 0.00396
intrados 132.08334 19.644589 151.72793 0.02156 0.003207
net 177.71721 43.924338 221.64155 0.02901 0.00717
Force vector: (01 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient ~ coefficient
extrados 2417.0436 1.3140043 2418.3576  0.39461 0.00021
intrados 194.09321 -1.3915158 192.7017 0.03168 -0.00022
net 2611.1368 -0.077511452 2611.0593  0.426308 -0.000012

> (= | <

total

coefficient

0.04878

-0.01606

0.03272

total

coefficient

0.21259

-0.16344

0.04914

total

coefficient

0.01141

0.02477

0.03618

total

coefficient

0.39483

0.03146

0.42629
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Analyse et interprétation des résultats

Incidence 10°:

Force vector: (10 0)

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient ~ coefficient
extrados -310.11971 23.654967 -286.46474  -0.05063 0.00386
intrados 259.76068 18.894885 278.65557 0.042409 0.00308
net -50.359029 42.549852 -7.8091763  -0.00822 0.00694
Force vector: (01 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados 3531.9523 3.2510777 3535.2034  0.57664 0.00053
intrados 1187.8263 -0.32264815 1187.5036  0.19393 -0.000052
net 4719.7786 2.9284295 4722.707 0.77057  0.00047
Incidence 20°:
Force vector: (10 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados -568.06203 19.326342 -548.73568  -0.09274 0.00315
intrados 278.38203 18.571105 296.95313 0.04545 0.00303
net -289.68 37.897447  -251.78255 -0.04729  0.00618
Force vector: (0 1 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados 3744.0011 4.5389069 3748.54 0.61127 0.00074
intrados 1971.8675 0.60021142 1972.4677 0.32193  0.000097
net 5715.8686 5.1391184 5721.0077 0.933203  0.00084

> (& | <

total

coefficient

-0.04676

0.04549

-0.00127

total

coefficient

0.57717

0.19387

0.77105

total

coefficient

-0.08958

0.04848

-0.041107

total

coefficient

0.61201

0.32203

0.934043
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Analyse et interprétation des résultats

Incidence 30°:

Force vector: (10 0)

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous

n n n coefficient ~ coefficient
extrados -800.58096 9.0584046 -791.52255  -0.13071 0.00148
intrados 190.35357 17.249742 207.60332  0.03107 0.00281
net -610.22739 26.308147 -583.91924  -0.09962 0.00429
Force vector: (01 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous

n n n coefficient  coefficient
extrados 4365.6825 6.0193099 4371.7018 0.71276  0.00098
intrados 2374.9201 1.93603 2376.8561 0.38774  0.00032
net 6740.6026 7.9553398 6748.5579  1.10051 0.00129
Incidence 35°:
Force vector: (10 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous

n n n coefficient  coefficient
extrados -715.76668 0.69283766 -715.07384 -0.11685  0.00011
intrados 144.09789 16.41232 160.51021  0.02353  0.00268
net -571.66879 17.105157 -554.56363  -0.09333  0.00279
Force vector: (0 1 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous

n n n coefficient  coefficient
extrados 4498.4338 5.9368878 4504.3707 0.73444 0.00097
intrados 2703.7205 2.4282812 2706.1488 0.44142 0.000396
net 7202.1543 8.365169 7210.5195 1.17586 0.00137

> [ <

total

coefficient

-0.12923

0.03389

-0.09533

total

coefficient

0.71374

0.38806

1.10180

total

coefficient

-0.11674

0.02621

-0.09054

total

coefficient

0.73541

0.44182

1.17723
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Analyse et interprétation des résultats

Volet 20°:

Incidence -10°:

Force vector: (10 0)

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados 37152155  25.440319 396.96187 0.06066 0.00415
intrados 60.742443  18.230623 78.973067  0.00992 0.00297
net 432.264 43.670942 475.93494 0.07057 0.00713
Force vector: (01 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados 2558.4338 -0.46764092 2557.9662 0.417703  -0.000076
intrados 245.77221 -2.4546138 243.3176 0.04013 -0.000401
net 2804.206 -2.9222547 2801.2838 0.45783  -0.00048
Incidence 0°:
Force vector: (10 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient ~ coefficient
extrados 40.874213 27.349687 68.223901  0.00667 0.00447
intrados 278.99708 17.479717 296.4768 0.04555 0.00285
net 319.87129 44.829405 364.7007 0.05222 0.00732
Force vector: (01 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient ~ coefficient
extrados 4113.5241 1.6393325 41151634  0.67159 0.00027
intrados 1403.5332 -1.3049554 1402.2283  0.22915 -0.00021
net 5517.0573 0.33437707  5517.3917  0.90074  0.00006

> = | <

total

coefficient

0.06481

0.01289

0.07770

total

coefficient

0.417627

0.03972

0.45735

total

coefficient

0.01114

0.04840

0.05954

total

coefficient

0.67186

0.22894

0.90070
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Analyse et interprétation des résultats

Incidence 10°:

Force vector: (10 0)

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient ~ coefficient
extrados -207.07038 24.648678 -182.4217 -0.03381 0.00402
intrados 347.98295 17.225669 365.20862 0.05681 0.00281
net 140.91258  41.874347  182.78692 0.02301 0.00684
Force vector: (01 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados 4042.371 2.8459374 4045.2169  0.65998 0.00046
intrados 2201.882 -0.68190973 2201.2001  0.35949 -0.00011
net 6244.253 2.1640277 6246.417 1.01947 0.00035
Incidence 20°:
Force vector: (10 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados -611.5746 20.166067 -591.40853  -0.09985 0.00329
intrados 320.42164 16.61622 337.03786 0.05231 0.00271
net -291.15296 36.782287 -254.37067 -0.04754  0.00601
Force vector: (0 1 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados 4896.5999 5.0698908 4901.6698 0.79944 0.00083
intrados 2724.5793 0.48747213 2725.0668 0.44483 0.00008
net 7621.1792 5.5573629 7626.7366 1.24427  0.00091

total

coefficient

-0.02978

0.05962

0.02985

total

coefficient

0.66044

0.35938

1.01982

total

coefficient

-0.09656

0.05502

-0.04153

total

coefficient

0.80027

0.44491

1.24518
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Analyse et interprétation des résultats

Incidence 30°:

Force vector: (10 0)

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient ~ coefficient
extrados -751.09281 7.624289 -743.46852 -0.12262 0.00124
intrados 216.4314 15.514282 231.94568 0.03533 0.00253
net -534.66141 23.138571 -511.52284 -0.08729 0.00377
Force vector: (01 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados 4893.1999  6.4875032 4899.6874 0.79889 0.00106
intrados 2955.5212  1.60739 2957.1286 0.48253 0.00026
net 7848.7211 8.0948933 7856.816 1.28142  0.00132
Incidence 35°:
Force vector: (10 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados -643.12605 -0.34417297 -643.47023  -0.1050 -0.00006
intrados 173.23003 14.580877 187.8109 0.02828  0.00238
net -469.89603 14.236704 -455.65932  -0.07671  0.00232
Force vector: (0 1 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados 4941.4453 6.2341853 4947.6795 0.80676 0.00102
intrados 3206.8898 2.0263428 3208.9161 0.52357 0.00033
net 8148.3351 8.2605281 8156.5956  1.33034 0.00134

> [ <

total

coefficient

-0.12138

0.03786

-0.08352

total

coefficient

0.79995

0.48279

1.28274

total

coefficient

-0.10506

0.03066

-0.07439

total

coefficient

0.80778

0.52390

1.33168



Chapitre IV : Analyse et interprétation des résultats

Volet 35°:

Incidence -10°:

Force vector: (10 0)

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous total

n n n coefficient ~ coefficient  coefficient
extrados 554.07029 24.406632 578.47692 0.09046 0.00398 0.09444
intrados 310.14046 15.65978 325.80024 0.05064 0.00255 0.05319
net 864.21075 40.066412 904.27716 0.14109 0.00654 0.14763

Force vector: (01 0)

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous total

n n n coefficient ~ coefficient  coefficient
extrados 3349.8328 0.97676083 3350.8095  0.54691 0.00016 0.54707
intrados 1475.2505 -2.4744647 1472.776 0.24085 -0.00040 0.24045
net 4825.0833 -1.4977039 48235856  0.78777 -0.00024 0.78752
Incidence 0°:

Force vector: (10 0)

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous total

n n n coefficient ~ coefficient  coefficient
extrados 247 44654 25.471223 272.91776 0.04039 0.00416 0.04455
intrados 480.51893 15.527678 496.0466 0.07845 0.00254 0.08099
net 727.96546 40.998901 768.96436 0.11885 0.00669 0.12554

Force vector: (01 0)

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous total

n n n coefficient ~ coefficient  coefficient
extrados 4488.9722 2.7565537 4491.7288 0.73289 0.00045 0.73334
intrados 2424.2854 -1.6963605 2422.5891 0.3958 -0.00028 0.39552
net 6913.2577 1.0601932 6914.3178  1.12869 0.00017 1.12886

> [w | <



Chapitre IV :

Analyse et interprétation des résultats

Incidence 10°:

Force vector: (10 0)

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous

n n n coefficient ~ coefficient
extrados -140.25368 23.628374 -116.62531  -0.02289 0.00385
intrados 533.35837 15.208038 548.5664 0.08708 0.00248
net 393.10468 38.836413 431.9411 0.06418 0.00634
Force vector: (01 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous

n n n coefficient  coefficient
extrados 5052.5249 4.4790567 5057.004 0.8249 0.00073
intrados 3091.7294 -0.94058265  3090.7889  0.50477  -0.00015
net 8144.2544 35384741  8147.7929 1.32967 0.00058
Incidence 20°:
Force vector: (10 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous

n n n coefficient  coefficient
extrados -589.48284 18.751591 -570.73125  -0.09624 0.00306
intrados 483.05136 15.157377 498.20874 0.07887 0.00247
net -106.43148  33.908968 -72.522508 -0.01738 0.00554
Force vector: (0 1 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous

n n n coefficient  coefficient
extrados 5893.5286 6.5870311 5900.1156 0.96221 0.00107
intrados 3532.3491 0.16198351 3532.5111 0.57671 0.000026
net 9425.8776 6.7490146 9432.6267 1.53892 0.00110

total

coefficient

-0.01904

0.08956

0.07052

total

coefficient

0.82563

0.50462

1.33025

total

coefficient

-0.09318

0.08134

-0.01184

total

coefficient

0.96328

0.576735

1.54002



Chapitre IV :

Analyse et interprétation des résultats

Incidence 30°:

Force vector: (10 0)

Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient ~ coefficient
extrados -614.36495 4.5019536 -609.86299  -0.1003 0.00074
intrados 345.81217 13.230811 359.04298 0.05646 0.00216
net -268.55278 17.732765 -250.82001  -0.04384 0.00289
Force vector: (01 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados 5593.4071 7.1123737 5600.5195 0.91321 0.00116
intrados 3594.4871 1.1141345 3595.6013 0.58685 0.00018
net 9187.8943 82265082  9196.1208  1.50006 0.00134
Incidence 35°:
Force vector: (10 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados -524.41847  -1.138229 -525.5567 -0.08562 -0.00019
intrados 320.09569 12.009432 332.10512 0.05226 0.00196
net -204.32278  10.871203  -193.45158  -0.03335 0.00177
Force vector: (0 1 0)
Zone name Pressure force viscousforce  total force  pressure viscous
n n n coefficient  coefficient
extrados 5331.5759 6.5333556 5338.1093 0.87046 0.00107
intrados 3761.0487 1.4189385 3762.4677 0.61405 0.00023
net 9092.6246 7.9522942 9100.5769 148451  0.00129

total

coefficient

-0.09956

0.05862

-0.04095

total

coefficient

0.91437

0.58703

1.50140

total

coefficient

-0.08581

0.05422

-0.03158

total

coefficient

0.87153

0.61428

1.48580



Chapitre IV : Analyse et interprétation des résultats

Contours de pressions :

Volet 0 incidence 0 Volet 0 incidence 20

FLUENT [0] Fluent inc )5 FLUENT, [0] Fluent inc

Jun 20, 2009 Jun 20, 2009
FLUENT 6.3 (2d, dp, pbns, ske) FLUENT 6.3 (2d, dp, pbns, ske)

[ FLUENT [0] Fluent Inc

Contours of Static Pressure (pascal) Jun 20, 2009 Jun 20, 2009
FLUENT 6.3 (2d, dp, pbns, ske) FLUENT 6.3 (2d, dp, pbns, ske)

Volet 25 incidence 10

LUENT [0] Fluent Inc

Contours of Static Pressure (pascal) Jun 20, 2009 Jun 20, 2009
FLUENT 6.3 (2d, dp, pbns, ske) FLUENT 6.3 (2d, dp, pbns, ske)

Hru




Chapitre IV : Analyse et interprétation des résultats

Volet 35 incidence 0 Volet 35 incidence 20

[ LUt (01 et ine

) Jun 20, 2009 Jun 20, 2009
FLUENT 6.3 (2d, dp, FLUENT 6.3 (2d, dp, pbns, ske)

[k [ B [ tmen

FLUENT [0] Flucnt Inc

Jun 20, 2009
FLUENT 6.3 (2d, dp, pbns, ske)

[ ruenr

Fig. V.1 contoursdedistribution de pression




Chapitre IV :

Champ des vitesses

FLUENT [0] Fluent Inc

3 FLUENT [0] Fluent Inc

Analyse et interprétation des résultats

Volet 0 incidence 0

b

o
o el i S
RIS =

— .
T e e

=

Jun 20, 2009
FLUENT 6.3 (2d, dp, pbns, ske)

Volet 0 incidence 20

T
T e

P
S s e
T e
% e 1
=4 > = r =2 __“,.-«¢¢‘

pop - ity ot ooy
facheiaputedg-nuphckitichri gt et

Jun 20, 2009
FLUENT 6.3 (2d, dp, pbns, ske)




Chapitre IV : Analyse et interprétation des résultats

Volet 25 incidence 20

FLUENT [0] Fluent Inc

£

T =
g T/ Ay

ey,
e —
Ry ot
o M S T po
e

Jun 20, 2009
FLUENT 6.3 (2d, dp, pbns, ske)

FLUENT [0] Fluent Inc

Velocity Vectors Colored By X Velocity (m/s) Jun 20, 2009
FLUENT 6.3 (2d, dp, pbns, ske)

“s demarrer. € = o > [Dichapre.. [Bwmmesos | L FLUENT [, | @ zaidipfe @ ricrosort .., FLUEMT [... Fr & )R\ ® 0430




Chapitre IV : Analyse et interprétation des résultats

Volet 35 incidence 20

FLUENT [0] Fluent Inc

Jun 20, 2009
FLUENT 6.3 (2d, dp, pbns, ske)

Jun 20, 2008
FLUENT 6.3 (2d, dp, pbns, ske)

14 demarrer

iy




Chapitre IV :

Analyse et interprétation des résultats

Distribution de coefficient de pression pour différentes angles d’incidence::

Dans le but de représenté toutes les coefficients dans un seul graphe on afait les éapes suivants :

Fluentes ———> plot—==XYplot ———==-couchéla case *’writeto file*’ pour

le CP dans I’intrados et puis |’ extrados

Répétée ces instructions pour chaque angle d’incidence
Ouvrir lesfichiers par « bloc-notes » puis changer le nom de chague graphe

Exemple: ((xy/key/label "intrados") devient ((xy/key/labe " volet -10 incidence 10")
Rassembl é les courbes de méme incidence on utilisé I’ option ' loed file'” dansle menu de

« XYplot »

Enregistré une nouveau copie qui contient toutes ensemble

& Solution XY Plot

Options

¥ Node Values

¥ Position on X Axis
-

[ Write to File
-

File Data EHE|
Pressure Coefficient [O)
CP extrados [DAzaidi g
Pressure Coefficient (O}

Pressure Coefficient [
Pressure Coefficient [O)

Plot Direction ' Axis Function

=

x ’1— ‘F‘ressure...

Y s ‘F‘ressure Coefficient
’— X Axis Function

‘Dileclinn Vector

Surfaces

] L

default-interior
enter

extrados
intrados

outer

paroi_b
Load File... ‘ paroi_h
< »| Free Data ‘
Plot Axes... | Curves...| Close Help




Chapitre IV : Analyse et interprétation des résultats

1- poura=-10°
volet -10 incidence -10
volet 0 incidence -10
150e+04 volet 10 incidence -10
volet 20 incidence -10
volet 35 incidence -10
1.00e+04
5.00e+03
4 T
—
0.00e+00
Pressure 1
Coefficient _sgnero3 -
-1.00e+04 |
-1 50e+04
-2.00e+04 T ‘ . . . )
238 26 24 22 -2 18 18
Position (m)
Pressure Coefficient Jun 21, 2009
FLUENT 6.3 (2d, dp, pbns, ske)
Fig. V. 3 Distribution de CP sur Pintrados
volet -10 incidence -10
volet 0 incidence -10
1.50e+04 volet 10 incidence -10
volet 20 incidence -10
volet 35 incidence -10
1.00e+04
5.00e+03
0.00e+00
Pressure

Coefficient _s.o0e+03

~1.00e+04
-1 508+04 |
-2.00e+04 T ‘ . . . ‘
28 25 24 222 -2 18 16
Position (m)
Pressure Coefficient Jun 21, 2009

FLUENT 6.3 (2d. dp. pbns. ske)

Fig. IV. 4 Distribution de CP sur I'extrados
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Chapitre IV :

2- poura=0°

Pressure
Coefficient

1.25e+04

1.00e+04

7.50e+03

5.00e+03

2.50e+03

0.00e+00

-2.50e+03

-5.00e+03

-7.50e+03

-1.00e+04

Analyse et interprétation des résultats

volet -10 incidence 0
volet Oincidence 0
volet 10 incidence 0

| volet 20 incidence 0
volet 35 incidence 0

-1.25e+04 L e L |

!
ha
“

-26  -25 24 23 220 -2A -2 -8 -18 17 16

Position (m)

Pressure Coefficient

Jun 21, 2009
FLUENT 6.3 (2d. dp. pbns, ske)

Fig. V. 5 Distribution de CP sur I'intrados

volet -10 incidence 0
volet 0 incidence 0

1.50e+04 volet 10incidence 0

— volet 20 incidence 0

1 00er04 volet 35 incidence 0
5.00e+03
0.00e+00
Pressure 1
Coefficient  _s500e+03 -
-1.00e+04
-1.50e+04

-2.00e+04 T . . . T )
2.8 26 24 22 2 18 -16
Position (m)
Pressure Coefficient Jun 21, 2009

FLUENT 6.3 (2d, dp, pbns, ske)

Fig. V. 6 Distribution de CP sur 'extrados



Chapitre IV : Analyse et interprétation des résultats
3- pour a=10°
volet -10 incidence 10
volet 0 incidence 10
1.25e+04 — volet 10 incidence 10
] i volet 20 incidence 10
1.00e+04 volet 35 incidence 10
7.50e+03
5.00e+03
250e+03
Pressure ]
Coefficient ~ 0.00e+00 3
-3.50e+03 -
-5 00e+03 -
-7.50e+03 -
-1.00e+04 7 T T T T 1
2.8 26 24 2.2 -2 -1.8 -1.6
Position (m)
Pressure Coefficient Jun 21, 2009

FLUENT 6.3 (2d, dp, pbns, ske)

Fig. IV. 7 Distribution de CP sur Pintrados

Pressure
Coefficient

1.00e+04

5.00e+03

0.00e+00

-5.00e+03

-1.00e+04

-1.50e+04

-2.00e+04

-2.50e+04

-3.00e+04

volet -10 incidence 10
volet 0 incidence 10

volet 10 incidence 10
volet 20 incidence 10
i volet 35 incidence 10

-2.8 -26 -24 -2.2

Position (m)

Pressure Coefficient

Jun 21, 2009
FLUENT 6.3 (2d, dp. pbns, ske)




Chapitre IV : Analyse et interprétation des résultats

Interprétation :

*- On aobservé que les coefficients de pression suivent respectivement |’ ordre croissant dans
I"intrados pour les différents volets et I ordre devient décroissant ce qui due al’ augmentation
de lasurpression al’intrados et la diminution de la dépression a |’ extrados a cause de
augmentation progressive de I’angle de volet.

*- une autre observation une chute brutale du coefficient de pression pour le volet -10
augmentation brusgue pour les autres volets dans la position de fixation du volet au profil et
celle-ci est due a cause de changement brusque de la courbure de la géométrie qui produise un
écoulement turbulent.



Chapitre IV : Analyse et interprétation des résultats

IV.4.les graphes des résultats obtenus :

.L2000000 — . . . . L
v 35
v20
A vi10
1000000 — v0
v-10
:0.0d—
'510050-00:'5'::|1":'|:':"|:':':'\':::|'
_—10_00 ) ) 00_0 ) 10 _OO ) 20_00 ) ) 30.00 ) ) 40_00
Fig. IV.9courberepresentant  ( )

Interpretation :

On acongaté que I’augmentation de I’angle de volet entrainra |’ augmentation du
coefficient de trainée hors qu’ on a une cas d’ exeption (volet -10) qui N’ est semblable a celle
des autres volets car il sert d’ une etude aerodynamique de la formula 1 ce qui correspond a
I” appui aerodynamique.



Chapitre IV : Analyse et interprétation des résultats

Fig. IV.10courberepresentant  ( )

Interpretation :

On a congaté que le coefficient de portance se dimunnue en fonction I’ angle
d’incidence a cause de I’augmentation de la projection du surface sur la vertical et la
diminution dans I’ horizontal hors on peut observer gu’il y avait une ordre croissant de

coefficient de portance a partir de I’angle de volet -10° jusgu’a le volet 35°



Chapitre IV : Analyse et interprétation des résultats

C2200000
...... N ¥ A £
S . 1 I
TNy v
Vo
V0

1-10‘?0-'00_'ﬁ'ﬁ'ﬁ'I'I'|ﬁ'ﬁ'ﬁ'ﬁ'ﬁ'ﬁ|'ﬁ'ﬁ'ﬁ'ﬁ'ﬁ|"
':'—jOODD.DD:':':':D.QD':':':'JDDQD.UQ':':':QDDDU.DQ
. Cx

Fig. 1V. 11 courbe de polaire

Interpretation :

On a observe decallage des courbes des differentes volet vers la droite qu’ implique
I"augmentation de Cz et Cx dans la meme direction en respectant I’ ordre croissant de I’angle
de volet et dans ce courbe il s apparait bien clair I’ influence du volet sur les differents
perfomances du profil d'aile.



Chapitre IV : Analyse et interprétation des résultats

12000000 — .
Cxez | M3S
| \ Y20
- V10
80000.00 — .. Yo
V10
-40000.00 — -
0.00
4000000 T T
~fopo 0000 T M0D0 T 2000 3000 . 4000
Fig. 1V. 12 cour be de finesse
Interpretation :

En principe le rapport Cz/Cx represente la tangente de |’ angle de resultante
aerodynamique qui se varier en fonction de I’ angle d’ incidence jusqu’ avoir une valeur
critique qu’ implique une valeur maximale de portance avec la valeur minimale de trainée qui
impose la valeur minimal de I’ angle de resultante aerodynamique et ¢’ était le but de I’ etude
d’ un aerodynamicien.



Chapitre IV : Analyse et interprétation des résultats

IV.5.conclusion :

On peut conclure de ce chapitre que les résultat obtenus ayant toujours une marge d’ erreur
variée d’ un résultat & une autre, et cette erreur vient systématiquement :

I’erreur dans la partie DAO : précision de position de tous les points.
I’ erreur dans le maillage : qualité de maillage et volume de contrdle.
I’ erreur dans la partie simulation : mal position de probléme concernant les conditions

aux limites et choix du modéle.



CONCLUSION




CONCLUSION GENERALE:

Les volets sont un excellent moyen d'améliorer la polyvalence et les
performances d'un profil en élargissant son domaine de vol (vol a basse vitesse, vol a
fort Cz, vol de vitesse,...). Leur utilisation est particulierement indiquée dans les
disciplines exigeant un domaine de vol étendu comme les compétitions ou encore la
voltige.

Ces bonnes performances sont cependant assez délicates a définir théoriquement,
et en cas de mauvais choix il est trés facile d’ obtenir des résultats tout a fait inverses
de ceux souhaités... Il n'est donc pas inutile d’ analyser en détail Ie fonctionnement des
volets afin de mieux appréhender leur influence sur les performances du profil a étudié.

A partir de I’ expérience présentée dans notre travail, les résultats obtenus montre
lafiabilité dela méthode numérique, donc on peut dire qu’ elle est satisfaisante
méthode de modélisation pour résoudre ce genre des problemes.

Aprés|’illustration des résultats, il a été possible de mettre les lumiéres sur les
points suivants :

, L’importance de I’ investigation numérique afin de valider les phénoménes

physique décrit par I’ expérimentale et lathéorie.

+ |’évaluation et I'analyse de la distribution des pressions sur les surfaces du
profil NACA 0012 avec modification géométrique et I'angle d’attaque de se
profil.

. L’analyse des variations des coefficients de portance, traing, polaire et finesse
en fonction de la variation de I’angle des volets et I’ angle d’ attaque.

. Finalement, I’expérience nous permet de visualiser réellement des résultats

contestables a la réalité avec une marge d’ erreur bornée.

> T e | <



Arrivant alafin de notre modeste travail, nous souhaitons que I’ étude concernant
ce domaine, continue pour aboutir a des résultats meilleurs, et soit traité dans les
prochains PFE, et aborde ce que nous n’avions pas abordé tel que:

+ Simulation de I influence des volets dans le Domain compressible.

+  Proposition des solutions concernant le contréle de la couche limite.

+ FEtude de I’influence des dispositifs de bords d’ attaque
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Annexe A : conception de la géométrie

[ Début ]

<

\ 4
Lecture du code choix :

Profil : 04 ou05 chiffres

Code de

4 chiffres

Code de

v

Lecture de :

La désignation de la moyenne

Désignation de la

5 chiffres

ligne moyenne existe

y

Choix des coefficients: , m

v

Calcul de I'angle

y

Calcul des coordonnées des points sur I'intrados

Calcul des coordonnées des points sur I’extrados

y

Enregistrement des points sous format script

FIN



Coordonnée du profil NACA 0012

X y z X y z
1.000000 | 0.001260 0 0.000000 | 0.000000 0
0.999753 | 0.001295 0 0.000247 | -0.002779 0
0.999013 | 0.001398 0 0.000987 | -0.005521 0
0.997781 | 0.001571 0 0.002219 | -0.008223 0
0.996057 | 0.001812 0 0.003943 | -0.010884 0
0.993844 | 0.002120 0 0.006156 | -0.013503 0
0.991144 | 0.002496 0 0.008856 | -0.016078 0
0.987958 | 0.002937 0 0.012042 | -0.018607 0
0.984292 | 0.003443 0 0.015708 | -0.021088 0
0.980147 | 0.004012 0 0.019853 | -0.023517 0
0.975528 | 0.004642 0 0.024472 | -0.025893 0
0.970440 | 0.005333 0 0.029560 | -0.028213 0
0.964888 | 0.006082 0 0.035112 | -0.030473 0
0.958877 | 0.006887 0 0.041123 | -0.032671 0
0.952414 | 0.007746 0 0.047586 | -0.034803 0
0.945503 | 0.008658 0 0.054497 | -0.036867 0
0.938153 | 0.009619 0 0.061847 | -0.038859 0
0.930371 | 0.010628 0 0.069629 | -0.040776 0
0.922164 | 0.011681 0 0.077836 | -0.042615 0
0.913540 | 0.012778 0 0.086460 | -0.044374 0
0.904508 | 0.013914 0 0.095492 | -0.046049 0
0.895078 | 0.015088 0 0.104922 | -0.047638 0
0.885257 | 0.016297 0 0.114743 | -0.049138 0
0.875056 | 0.017539 0 0.124944 | -0.050547 0
0.864484 | 0.018809 0 0.135516 | -0.051863 0
0.853553 | 0.020107 0 0.146447 | -0.053083 0
0.842274 | 0.021429 0 0.157726 | -0.054207 0
0.830656 | 0.022773 0 0.169344 | -0.055233 0
0.818712 | 0.024135 0 0.181288 | -0.056160 0
0.806454 | 0.025514 0 0.193546 | -0.056987 0
0.793893 | 0.026905 0 0.206107 | -0.057714 0
0.781042 | 0.028307 0 0.218958 | -0.058340 0
0.767913 | 0.029717 0 0.232087 | -0.058866 0
0.754521 | 0.031131 0 0.245479 | -0.059292 0
0.740877 | 0.032547 0 0.259123 | -0.059619 0
0.726995 | 0.033962 0 0.273005 | -0.059848 0
0.712890 | 0.035374 0 0.287110 | -0.059980 0
0.698574 | 0.036778 0 0.301426 | -0.060017 0
0.684062 | 0.038172 0 0.315938 | -0.059960 0
0.669369 | 0.039553 0 0.330631 | -0.059812 0
0.654508 | 0.040917 0 0.345492 | -0.059575 0




0.639496 | 0.042263 0 0.360504 | -0.059251 0
0.624345 | 0.043585 0 0.375655 | -0.058844 0
0.609072 | 0.044882 0 0.390928 | -0.058355 0
0.593691 | 0.046149 0 0.406309 | -0.057789 0
0.578217 | 0.047383 0 0.421783 | -0.057148 0
0.562667 | 0.048581 0 0.437333 | -0.056436 0
0.547054 | 0.049739 0 0.452946 | -0.055655 0
0.531395 | 0.050854 0 0.468605 | -0.054810 0
0.515705 | 0.051923 0 0.484295 | -0.053904 0
0.500000 | 0.052940 0 0.500000 | -0.052940 0
0.484295 | 0.053904 0 0.515705 | -0.051923 0
0.468605 | 0.054810 0 0.531395 | -0.050854 0
0.452946 | 0.055655 0 0.547054 | -0.049739 0
0.437333 | 0.056436 0 0.562667 | -0.048581 0
0.421783 | 0.057148 0 0.578217 | -0.047383 0
0.406309 | 0.057789 0 0.593691 | -0.046149 0
0.390928 | 0.058355 0 0.609072 | -0.044882 0
0.375655 | 0.058844 0 0.624345 | -0.043585 0
0.360504 | 0.059251 0 0.639496 | -0.042263 0
0.345492 | 0.059575 0 0.654508 | -0.040917 0
0.330631 | 0.059812 0 0.669369 | -0.039553 0
0.315938 | 0.059960 0 0.684062 | -0.038172 0
0.301426 | 0.060017 0 0.698574 | -0.036778 0
0.287110 | 0.059980 0 0.712890 | -0.035374 0
0.273005 | 0.059848 0 0.726995 | -0.033962 0
0.259123 | 0.059619 0 0.740877 | -0.032547 0
0.245479 | 0.059292 0 0.754521 | -0.031131 0
0.232087 | 0.058866 0 0.767913 | -0.029717 0
0.218958 | 0.058340 0 0.781042 | -0.028307 0
0.206107 | 0.057714 0 0.793893 | -0.026905 0
0.193546 | 0.056987 0 0.806454 | -0.025514 0
0.181288 | 0.056160 0 0.818712 | -0.024135 0
0.169344 | 0.055233 0 0.830656 | -0.022773 0
0.157726 | 0.054207 0 0.842274 | -0.021429 0
0.146447 | 0.053083 0 0.853553 | -0.020107 0
0.135516 | 0.051863 0 0.864484 | -0.018809 0
0.124944 | 0.050547 0 0.875056 | -0.017539 0
0.114743 | 0.049138 0 0.885257 | -0.016297 0
0.104922 | 0.047638 0 0.895078 | -0.015088 0
0.095492 | 0.046049 0 0.904508 | -0.013914 0
0.086460 | 0.044374 0 0.913540 | -0.012778 0
0.077836 | 0.042615 0 0.922164 | -0.011681 0
0.069629 | 0.040776 0 0.930371 | -0.010628 0




0.061847 | 0.038859 0 0.938153 | -0.009619 0
0.054497 | 0.036867 0 0.945503 | -0.008658 0
0.047586 | 0.034803 0 0.952414 | -0.007746 0
0.041123 | 0.032671 0 0.958877 | -0.006887 0
0.035112 | 0.030473 0 0.964888 | -0.006082 0
0.029560 | 0.028213 0 0.970440 | -0.005333 0
0.024472 | 0.025893 0 0.975528 | -0.004642 0
0.019853 | 0.023517 0 0.980147 | -0.004012 0
0.015708 | 0.021088 0 0.984292 | -0.003443 0
0.012042 | 0.018607 0 0.987958 | -0.002937 0
0.008856 | 0.016078 0 0.991144 | -0.002496 0
0.006156 | 0.013503 0 0.993844 | -0.002120 0
0.003943 | 0.010884 0 0.996057 | -0.001812 0
0.002219 | 0.008223 0 0.997781 | -0.001571 0
0.000987 | 0.005521 0 0.999013 | -0.001398 0
0.000247 | 0.002779 0 0.999753 | -0.001295 0

1.000000 | -0.001260 0




Annexe B : lexique des mots clés

AERODYNAMIQUE : branche de la dynamique des fluides qui porte sur la compréhension
et I'analyse des écoulements d'air, ainsi qu'éventuellement sur leurs effets sur des ééments
solides qu’ils environnent. Le champ d’études peut se subdiviser en aérodynamique
incompressible et compressible en fonction du nombre de Mach auquel on se place.
L’aérodynamique incompressible concerne les écoulements pour lesquels le nombre de Mach
est inférieur a 0.2 environ, et se placer dans cette classe d'écoulements permet de prendre
certaines hypothéses simplificatrices lors de I'étude des ces écoulements. L’aérodynamique
compressible quant a elle se subdivise en aérodynamique subsonique, transsonique,
supersonique et hypersonique. L'étude de l'aérodynamique sSapplique aux aéronefs, aux
véhicules automobiles, aux trains, mais aussi a nombre dapplications industrielles qui
nécessitent |'étude d'écoulements d'air.

AILERON : éément aérodynamigue complexe d’un profil d’aile possédant des surfaces en
forme d’aile d’avion afin de générer de I’appui aérodynamique a I’avant et a I’arriere de la
profil.

ANGLE D’ATTAQUE : différence entre la direction dans laquelle pointe une aileron et la
direction du flux d'air

C.F.D. : acronyme anglais pour Computational Fluid Dynamics. Simulation par ordinateur de
1’écoulement des fluides autour d’un profil d’aile.

COUCHE LIMITE : zone située au voisinage d'un corps immergé dans un fluide en
mouvement en dehors de laquelle on peut négliger les effets de la viscosité.

DECROCHAGE : phénomene au cours duque un appendice aérodynamique arréte de
générer de la déportance.

DECOLLEMENT DE LA COUCHE LIMITE : rupture de |I’adhérence de la couche limite
sur un éément aérodynamique qui provoque une chute de la déportance et une augmentation
de latrainée, ce qui correspond & une baisse notable des performances aérodynamiques.
DEPORTANCE : Force verticale dirigée versle sol, qui a pour effet de plaquer I'objet au sol.
ECOPE DE FREIN : piéce située a coté de la roue & devant les triangles de suspension,
servant al'admission de I'air afin de refroidir le disque de frein.

ECOULEMENT LAMINAIRE : Un écoulement laminaire est un écoulement régulier d'un
fluide, ou toutes les couches suivent des trajectoires paralléles, diminuant ainsi les résistances.

C'est le contraire d'un écoulement turbulent.



ECOULEMENT TURBULENT : écoulement ayant un état qui conduit a la naissance de
turbulences.

EQUATIONS DE NAVIER-STOKES : équations aux dérivées partielles non-linéaires qui
décrivent le mouvement des fluides. Elles gouvernent par exemple les mouvements de l'air de
I'atmosphére, les courants océaniques, I'écoulement de I'eau dans un tuyau, et de nombreux
autres phénomenes d'écoulement de fluides. Elles sont nommées d'aprés deux physiciens du
XIXesiecle, Claude Navier et George Stokes.

EXTRADOS : face supérieure d'une aile d'avion. L'air doit parcourir une distance plus
grande au niveau de I'extrados que de l'intrados, ce qui provoque une accélération de l'air et
donc une dépression, ce qui permet a l'avion de voler.

FLAP : petit aileron gjouté au profil pour gjouter de la portance.

FLUX AERODYNAMIQUE : autre nom donné au flux d’air qui régne autour d’une F1.
GRADIENT : grandeur vectorielle qui indigue comment une grandeur physique varie en
fonction de ses différents paramétres.

INCIDENCE : angle donné a un aileron par rapport ala direction du flux aérodynamique.
INTRADOS : face inférieure d'une aile d'avion.

LOI DE BERNOULLI : statue que dans le flux d'un fluide, une augmentation de vitesse se
produit simultanément avec la diminution de la pression. Ce principe est une simplification de
I'éguation de Bernoulli qui déclare que la somme de toutes les formes d'énergie dans un fluide
coulant le long d'un chemin inclus est identique & deux points quelconques dans ce chemin.
NOMBRE DE M ACH : nombre sans dimension, noté Ma, qui exprime le rapport de la
vitesse locale d'un fluide sur la vitesse du son dans ce méme fluide. Par extension, lorsqu'un
objet solide est en mouvement par rapport a un fluide, on peut associer a cet objet un nombre
de Mach en considérant la vitesse relative de I'écoulement autour de l'objet. On dit ainsi d'un
avion qu'il voleaMach 1 si savitesse est égale a celle du son, a Mach 2 si savitesse
correspond a deux fois la vitesse du son, et ainsi de suite. || est nommé en I'honneur du
physicien et philosophe autrichien Ernst Mach.

NOMBRE DE REYNOLDS : Grandeur sans dimension qui caractérise un écoulement. En
particulier la nature du régime (laminaire, transitoire, turbulent etc. ...). Il représente le
rapport entre forces d'inertie et forces visqueuses ou le rapport (qualitatif) du transfert par
convection par le transfert par diffusion de la quantité de mouvement. Il est le plus important
nombre sans dimension en dynamique des fluides. Il a é&é mis en évidence en 1883 par
Osborne Reynolds.



ONDE : propagation d'une perturbation, qui produit sur son passage une variation réversible
de propriétés physiques locales. Comme on peut modéliser I'intensité de la perturbation par
I'énergie, on peut dire qu'une onde est un transport d'énergie sans transport de matiere.
Ilustrons la notion de « transport d'énergie sans transport de matiére ». Dans le cas d'une onde
mécanique, on observe de petits déplacements locaux et éphémeres des éléments du milieu
gui supportent cette onde, mais pas de transport global de ces éléments. Il en est ainsi pour
une vague marine qui correspond aux oscillations verticales de molécules d'eau qui agitent le
bateau en mer. Dans ce contexte, un déplacement horizontal de matiére et un courant ; or, on
peut avoir une vague sans courant, voir méme une vague allant a contre-courant. La vague
transporte horizontalement I'énergie du vent qui lui a donné naissance au large, et ce
indépendamment du transport global de I'eau.

ONDE DE CHOC : type d’onde, mécanique ou d'une autre nature, associé a l'idée d'une
transition brutale. Elle peut prendre la forme d'une vague de haute pression, et elle est alors
souvent créée par une explosion ou un choc de forte intensité.

PORTANCE : force perpendiculaire a la direction de la vitesse, dirigée vers le haut et qui
permet al'objet de voler.

SIMULATION NUMERIQUE : cadcul réalisé par ordinateur afin de prévoir le
comportement d’une F1 face a un phénoméne physique complexe.

TRAINEE : force aérodynamique qui soppose al'avancement d'un mobile dans l'air.
TURBULENCE : La turbulence désigne I'éat d'un fluide, liquide ou gaz, dans lequel la
vitesse présente en tout point un caractére tourbillonnaire : tourbillons dont la taille, la
localisation et I'orientation varient constamment. Les écoulements turbulents se caractérisent
donc par une apparence tres désordonnée, un comportement non prévisible et I'existence de
nombreuses échelles spatiales et temporelles. De tels écoulements apparaissent lorsque la
source d'énergie cinétique qui met le fluide en mouvement est relativement intense devant les
forces de viscosité que le fluide oppose pour se déplacer.

SOUFFLERIE : appareil permettant d'effectuer des tests aérodynamiques.

VISCOSITE : désigne la capacité d'un fluide a sécouler. Lorsque la viscosité augmente, la
capacité du fluide & sécouler diminue. La viscosité tend a diminuer lorsgue la température
augmente. Par contre, on pourrait croire que la viscosité d'un fluide saccroit avec sa densité
mais ce n'est pas nécessairement le cas.

VORTEX : dans un écoulement a surface libre, un vortex est un tourbillon d'axe vertical

muni d'une dépression plus ou Moins importante sur cet axe.
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