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INTRODUCTION GENERALE

L’aérodynamique est une importante filiere de la mécanique des fluides, un domaine
d’actualité , toujours en évolution continue, cette dernicre est elle-méme décomposée en
plusieurs sous-domaines, dont les écoulements d’air autour d’un corps quelconque ; qui
s’intitule I’aérodynamique externe.

La physique des écoulements a bas nombre de Reynolds compte 1’'un des domaines de
I’aérodynamique  en perpétuelle recherche, I’étudier demande beaucoup de savoirs
scientifique et numérique, souvent I’expérience cotite assez chere donc on utilise les codes de
calculs numériques pour avoir une approximation et une image plus ou moins réelle du
rendement du systéme étudié.

La stabilité et la fiabilité des résultats obtenus par ces codes reposent sur le bon choix des
méthodes numériques et des approches mathématiques utilisées, car chaque phénomene ou
chaque cas physique a son propre approche que ce soit le choix de schéma numérique, les
méthodes de discrétisation, et de bien choisir les conditions initiales et aux limites.

Les codes de calcul numérique sont apparus pour regrouper toutes les méthodes possibles
en un seul programme, afin de faciliter la simulation numérique et la visualisation des
résultats obtenus pour les comparer avec I’expérience ou a d’autres simulations numériques.

Les codes de calcul les plus connus sont ANSYS Fluent, XFLR, CFX, COSMOS et
OpenFOAM. Ce dernier est un logiciel open source, c’est-a-dire on peut effectuer et lui
apporter des modifications.

Les hypothéses de travail :
Notre travail d’analyse s’appuiera sur les hypothéses suivantes :

*  Pour les profils d'ailes et les ailes a petite échelle équipant les micro-drones,
un écart thermique entre I’intrados et I’extrados de 1’aile peut créer une portance
méme pour un profil symétrique a I’angle d’attaque nul et peut retarder le phénomene
de décrochage.

* De plus, ce gradient de température diminue la trainée et augmente la finesse.

Problématique et objectifs :

De nos jours les études faites pour améliorer les performances des micro-drones sont
d’actualit¢. Comme on le sait, les micro-drones ont un réle majeur que ce soit civil ou
militaire. Des expériences ont déja été faites, ainsi que des simulations en 2D avec différents
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codes commerciaux, tels qu’Ansys-Fluent et CFD-FASTRAN. La présente étude vise dans
un premier temps la validation de calcul 2D sur un profil aile NACA0012.

Puis, l'extension des calculs au cas 3D en utilisant le code de calcul OpenFOAM.
Comme objectifs de point de vue aérodynamique, nous nous intéresserons a 1’¢largissement
de la plage de fonctionnement d’une aile symétrique NACA0012 d'un micro-drone de 3.81
cm de corde et d’allongement AR=2 volant a bas nombre de Reynolds.

Pour ce faire, I'idée est basée sur I'augmentation de différence de pression entre l'intrados
et I'extrados et créant un écart température entre les deux surfaces de l'aile.

La méthodologie :

Pour mener a bien notre travail, nous avons opté pour une démarche facilitant notre
Recherche qui est la suivante :

Premier niveau: extraire la géométrie de notre aile en 3D & partir d’'un programme
MATLAB dont on va créer un premier maillage optimisé et raffiné en 2D, ensuite en 3D a
partir des commandes d’OpenFOAM, blockMesh et snappyHexMesh (cf. annexes 2, 3
et4).

Deuxiéme niveau :  déterminé le solveur ainsi que le modele de turbulence que nous allons
utiliser pour résoudre notre probléme. Une premiere campagne de calcul et de validation est
consacrée au cas 2D, sans et avec effet thermique. Ensuite, le calcul sera étendu au cas d'une
aile rectangulaire de faible allongement et ayant comme géométrie de base le profil
NACA0012.




Chapitre I : Recherche Bibliographique

1.1 Introduction :

Auparavant, les chercheurs ont donné beaucoup d’importance aux écoulements autour des
profils d’ailes & haut nombres de Reynolds R > 5.10°, ainsi qu’aux écoulements a bas
nombres de Reynolds 10°<$R <I10°, La prédominance des recherches sur les profils d’ailes a
des nombres de Reynolds élevés a été motivée par leurs applications dans le domaine
commercial et militaire.

De nos jours, les études aérodynamiques, numériques ou expérimentales, ont porté leur
intérét sur les véhicules volants a bas nombres de Reynolds pour les applications civiles et
militaires, tels que, les planeurs, les éoliennes, les drones et les micro-drones MAV (Micro-
Air-Vehicles).

Dans ce chapitre, nous allons donner un apercgu sur les micro-drones, leur histoire et une
recherche bibliographique concernant leur aérodynamique, mécanique de vol et leur
développement.

1.2 Les micro-drones MAYV :
Un micro-drone est un drone de taille réduite. Les micro-drones représentent la 3™
génération de drones. On les nomme parfois MAV (Micro air vehicle) ils présentent les
caractéristiques suivantes : une masse inférieure a 100 kg et une envergure inférieure a 0,7 m
[1].

Ils peuvent étre classés en trois catégories principales, selon leur mode de sustentation :
voilure fixe, voilure tournante et voilure battante ou vibrante.

L’intérét du mode de sustentation par voilure fixe (Fig.I.1) réside dans le fait que la
vitesse de vol est élevée, couplée a une autonomie raisonnable et une complexité de
réalisation minime. Au contraire, la particularit¢ des micro-drones a voilure tournante
(Fig.L.2) tient en leur capacité a effectuer du vol stationnaire ainsi qu’en leur agilité de vol en
lieu confiné. Cependant, dans les deux cas, les concepteurs restent confrontés au compromis
charge utile/stabilité/autonomie, directement li¢ aux performances aérodynamiques de
I’aéronef. Aussi, de par 1’observation du monde vivant qui nous entoure et qui demeure un
gisement de la connaissance.

Le concept de vol a ailes battantes ou vol a ailes vibrantes (Fig..3) semble
prospectivement intéressant aux nombres de Reynolds caractéristiques des micro-drones.
L’étude poussée de ce mode de sustentation pourrait en effet conduire a la réalisation de
systetmes a forte portance et grande efficacité aérodynamique, apte au vol stationnaire et



particulierement discret sur le plan acoustique. Chacune de ces classes a ses propres avantages

et inconvénients [2-5]

Figure 1.1 : Micro-drones a voilure fixe.

Figure 1.3 : Micro-drones a voilure vibrante.

1.3 Historique :

En 1993, la soci¢t¢ RAND a montré que le développement de systemes de la taille d'un
insecte capables de voler était possible et pouvait donner aux Etats-Unis un avantage militaire
significatif.

En 1996, la DARPA a financé la recherche sur les micro-drones a travers le programme
SBIP (Small Business Innovation Program). A cette époque, il a été convenu que des
micro-drones de six pouces (env. 15 ¢m) étaient faisables et capables d'effectuer des missions
extrémement utiles. Ces micro-drones ont une taille maximale de I’ordre de 125 c¢cm, un poids
oscillant entre 50 et 100g (Fig.I.4), une autonomie comprise entre 20mn et 1 h et un rayon
d’action de quelques kilometres.
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Figure 1.4 : Nombre de Reynolds pour différents types d’objets volant.

1.4 Méthodes de vol et applications :

Selon la taille du micro-drone, il est plus ingénieux d'utiliser différentes méthodes de vol.
Actuellement, la plupart des micro-drones sont plus gros que des insectes et volent a des
nombres de Reynolds plus proches de ceux du vol des oiseaux qu'on sait aujourd'hui
relativement bien imiter. De ce fait ce sont généralement des véhicules a rotors (ou voilure
tournante) qui utilisent des ailes fixes et des hélices. Pour les drones plus petits, volant & un
nombre de Reynolds plus faible, la mécanique du vol des insectes devient intéressante.

Dans le domaine civil, les bénéfices potentiels des micro-drones sont extrémement
prometteurs. Leurs applications possibles comprennent notamment la détection, la recherche
pointue d’¢éléments dans des lieux difficiles d’acces.

Dans le domaine militaire, certaines actions des micro-drones pourront étre destinées a des
opérations minimisant I’intervention humaine dans les armées qui en seraient équipées.

L.5 Synthése bibliographique :

De nombreux aspects des micros drones et leurs caractéristiques liées aux faibles nombres
de Reynolds sont étudiés et publiés dans les références [6-11]. Récemment, et dans le but
d’étudier ces caractéristiques, Torres et Mueller [9] ont mené une étude expérimentale a des
faibles nombres de Reynolds de 7 .10* & 2 .10° sur des ailes, ayant la forme d’une plaque
plane rectangulaire et des faibles allongements de 0.5 a 2 (Fig. L.5).
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Figure L5 : c, en fonction d'angles d’attaque sur une plaque plane rectangulaire Re = 1 X
10° (a gauche) différente forme d'aile en fonction allongements (a droite).

DeLuca et al. [12] ont étudié expérimentalement les propriétés aérodynamiques des ailes
flexibles et rigides équipant les micros drones. Les mesures ont indiqué que 1’augmentation de
la flexibilité des ailes permet de retarder le décrochage et augmente la valeur maximale de la
finesse L/D, approximativement de 20 a 30 % pour des valeurs de vitesse allant de 32 a 80
km/h.

Les performances aérodynamiques des ailes de faible allongement a bas nombres de
Reynolds 3.10% <R < 9.10* ont été le sujet des travaux expérimentaux réalisés par Sathye et
al. [13] en utilisant une aile rectangulaire NACA0012 d’allongement AR=1. Il a été constaté
qu’une augmentation considérable de la trainée induite était observée pour des nombres de
Reynolds inférieurs a 5.10°%.

Schoder et Baeder [14] ont mené une simulation numérique d’écoulement en 2D et en 3D a
bas nombre de Reynolds autour des profils minces et cambrés, couramment utilisés dans la
construction des micro-drones. Les résultats numériques sont obtenus en utilisant deux codes
de calcul OVERFLOW et TURNS, puis sont confrontés avec ceux de I’expérimentale pour
des ailes et des profils d’ailes type Eppler 387 et Mueller.

Null et Shkarayer [15] ont examiné expérimentalement 1’effet de cambrure sur les
performances aérodynamiques pour les ailes adaptatives des micro-drones, en utilisant quatre
modeles géométriques selon la valeur de la cambrure +3% , 6% , 9% et 12%. Ces modeles
ont été testés dans une soufflerie a basse vitesse avec des angles d’attaque allant de 0° a 35° et
pour des vitesses de 5m/s, 7.5m/s et 10 m/s correspondent, respectivement aux nombres
de Reynolds basés sur la corde moyenne de 5.10%, 7.10* et 1.10°. Les résultats montrent



qu'une cambrure de 3 % serait le meilleur choix pour des vitesses élevées car il permet
d’atteindre des valeurs élevées de coefficient de portance et de finesse (L/D), tandis que les
cambrures de 6% et 9% donnent des finesses ¢levées aux faibles vitesses de vol.

Afin d’étudier les phénoménes complexes des écoulements tridimensionnels autour des
ailes a faible allongement et a bas nombre de Reynolds tels que le phénoméne de
décollement/recollement, la transition laminaire-turbulent et I’interaction mutuelle entre ces
phénomeénes, Cosyn et Vierendeels [16] ont procédé a une simulation numérique en utilisant
un code commercial (CFD), conjointement avec la méthode de bande (StripMethod). Les
calculs ont été effectués pour un écoulement a un nombre de Reynolds R = 1.10° autour des
ailes rectangulaires d’allongement variant entre 0.5 et 2.

Elimelech et al. [17] ont étudi¢ I’écoulement autour des profils d’ailes type NACA0009 et
Eppler 61 aux faibles nombres de Reynolds allant de 5.10° 4 6.10*, en utilisant les techniques
de visualisation et la résolution numérique des équations de Navier-Stokes gouvernant le
probléme bidimensionnel, incompressible et laminaire. Cette étude a mis en évidence trois
plages d’angle d’attaque dans lesquelles la transition se manifeste du régime purement
laminaire a un régime partiellement turbulent.

Dans le but d’améliorer les performances aérodynamiques des voilures fixes équipant les
micro-drones, Moshetta et Thipyopas [18-19] ont comparé les caractéristiques de deux
configurations d’ailes : monoplan et biplans, en utilisant a la fois I’expérimentation dans une
soufflerie subsonique a faible vitesse et la simulation numérique en tenant compte des effets
visqueux. Les résultats obtenus indiquent que les configurations biplans peuvent améliorer
considérablement ’efficacité aérodynamique comparativement aux configurations classiques
(monoplan).

Dans le méme contexte, une étude expérimentale a été effectuée par Albartani et al. [20]
dans le but d’évaluer les caractéristiques aérodynamiques et mécaniques des micro-drones a
ailes flexibles (Fig.1.6). Dans cette é¢tude, des interactions non linéaires d’ordre élevé entre les
coefficients de portance, de trainée et de tangage avec la variable indépendante (I’angle
d’attaque) ont été confirmées. Afin de mettre en évidence la violation de la condition de
Kutta aux faibles nombres de Reynolds, Yonemoto et al. [21] ont simulé numériquement
I’écoulement autour de profil NACAO0012 en résolvant les équations de Navier-Stokes
bidimensionnelles. Ainsi, les résultats obtenus montrent une pente négative a I’angle d’attaque
a = 0° de la courbe Cj(a) pour des nombres de Reynolds allant de 3.10* a 7.10* et les
caractéristiques aérodynamiques sont différentes de celles trouvées sous la condition de Kutta.



Figure 1.6 : Micro-drone avec des ailes flexibles.

Etant donné les limitations et la dégradation des performances aérodynamiques pour les
profils d’ailes a micro-échelle en raison de leur faible nombre de Reynolds, comparativement
a ceux d’échelle complete. L’objectif est de mettre en évidence une nouvelle technique
permettant d’améliorer les caractéristiques aérodynamiques de MAV ; ’augmentation de la
portance et de finesse (L/D) et la réduction de la trainée. Pour atteindre ce but, il faut
diminuer et augmenter la pression, respectivement sur 1’extrados et 1’intrados de profil d’aile
ou de l’aile. Ceci est accompagné par l’accélération et la décélération des filets d’air,
respectivement sur la surface supérieure et inférieure, en particulier dans la région de bord
d’attaque. Comme la pression est proportionnelle a la température via 1’équation d’état des
gaz parfaits, 1’idée de base est d’introduire I’effet thermique par diminution et augmentation
de la température respectivement, sur I’extrados et D’intrados : refroidissement et
¢chauffement. Cette technique a été proposée initialement par Kim et al. [22] qui ont étudiés
expérimentalement I’écoulement avec et sans effet thermique 8 Mach M=0.018 autour d’un
profil NACA0012 de corde 0.0381m (Fig.1.7).
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Figure 1.7 : Le dispositif expérimental de I’expérience de Kim [22]

Dans une étude comparative des cinq mode¢les de turbulence type RANS, Bekka et al [23]
ont étudi¢ I’effet thermique a bas nombre de Reynolds sur les performances aérodynamiques
des micro-drones pour les cas 2D et 3D. Les résultats obtenus affirment d’avantage qu’un
gradient thermique positif entre I’intrados et I’extrados conduit a 1’augmentation de la plage
de fonctionnement en réduisant 1’effet de décollement pour des valeurs élevées de I’angle
d’attaque.



Chapitre II : Formulation Mathématique

I1.1 Introduction :

La simulation numérique d'un probléme de mécanique des fluides, en particulier le
domaine li¢ a I'aérodynamique externe passe forcément par la formulation mathématique puis
par la résolution numérique des équations gouvernant le probléme physique. Dans ce chapitre
on va rappeler quelques définitions de base liées a la partie de mécanique des fluides dite
continue, puis les équations formant le modele mathématique, ainsi que les modeles de
turbulence et I'approche RANS (Reynolds Average Navier-Stokes) qui en résulte.

I1.2 Définition d’un milieu continu :

Un fluide, bien qu'il est constitué d'atomes au niveau microscopique, peut étre considéré au
niveau macroscopique comme un milieu continu : c'est a dire que les propriétés du fluide sont
des fonctions continues des variables d'espace (x, y, z) et du temps t [24].

I1.3 Définition du fluide :

En physique, un fluide est une substance qui se déforme en permanence (flux) sous une
contrainte de cisaillement appliquée. Les liquides sont un sous-ensemble des phases de la
matiere et comprennent des liquides, des gaz, des plasmas et, dans une certaine mesure, les
matieres en plastique. Les fluides sont des substances qui ont zéro le module de cisaillement
ou, en termes plus simples, un fluide est une substance qui ne peut pas résister a toute force de
cisaillement appliquée.

Généralement on traite un fluide avec les lois de Newton ainsi on les appelle fluide
Newtonien qui est caractérisé par ses propriétés aérodynamiques tels que la compressibilité, la
densité et la viscosité. Notre étude sera faite en Mach faible (M < 0.3) caractérisant les
¢coulementsincompressibles.
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I1.4 Equations de Navier-Stokes instantanées :

L’écoulement visqueux d’un fluide, considéré comme milieu continu est gouverné par le
systeme d’équations de Navier-Stokes. Ces dernieres sont uniquement celles qui expriment la
variation de la quantité de mouvement auxquelles on y ajoute les équations de conservation de
la masse et de 1’énergie. Ainsi, pour un écoulement de fluide visqueux, compressible et
conducteur de chaleur en négligeant les forces volumiques extérieures (pesanteur, etc.), ces
équations s’écrivent sous la forme instantanée suivante :

e Equation de continuité :
Cette équation exprime le principe de conservation de masse :

ap , dpuj _
9p —0 IL1
at + dx LD
e Equations de quantité de mouvement :
apul _ drl]
T (pu u;+ps;;) = dx (1L.2)
¢ Equation d’energle
OpE dq;j
+ —(u (pE+p)) = — 15w, —- (IL3)
j

Ou p est la masse volumique, p la pression statique,u; la i™ composante du vecteur
vitesse,T;; le tenseur des contraintes visqueuses, E I’énergie totale par unité de masse, g;le
flux de chaleur et §;le tenseur de Kronecker (i indice libre, i(1,2,3) et j indice de sommation
j(1,2,3), avec §;; = 0 pour i # j et §; = 1 pour i = j).

Dans ce systéme d’équation, 1’énergie totale par unité de masse s’exprime a partir de
I’énergie interne (e) et de 1’énergie cinétique selon la relation :

E=e+ %ukuk (I1.4)

Dans le cadre qui nous intéresse, c’est-a-dire pour un fluide Newtonien, le tenseur tj;

(24 0 ui
Ti]' =MU (ax]' axi) +A (axj) 51] (I1.5)

Selon I’hypothése de Stockes [25], les deux coefficients u et A sont reliés par la
formulation,

s’exprime par la relation suivante :

3A+2p=0 (IL.6)

qjreprésente les composantes du flux de chaleur et s’exprime en fonction du gradient de
température par la loi de conduction thermique de Fourier [25] :

q; = —k (:—;) (IL7)
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Ou k désigne le coefficient de conductivité¢ thermique. Ce coefficient s’exprime en
fonction de viscosité dynamique a 1’aide du nombre de Prandtl :

Pr = T =YT (I1.8)

Ou Cp et Cv représentent respectivement les chaleurs spécifiques a pression et a volume

CP
constants et y=—

v
Notons que comme e=C,T, le flux de chaleur peut encore s’exprimer sous la forme :

uC, OT u de

U=V 0 = Vo, (1L9)

Pour I’air, dans les conditions standards, le nombre de Prandtl Pr vaut 0.71 [26].

L’évolution de la viscosité dynamique suivant la température est régie par la loi de
Sutherland [26] :

3
T)E To+110.4 _ 1.458x1076T3/2

u(T)=o (T_o T+1104  T+110.4

(IL.10)

Avec Ty =27315K et fo = 1.711><10‘5%

Afin de prendre en compte les variations de masse volumique et de pression liées aux
variations de température, le systéme exige encore la connaissance d’une loi d’état. En
considérant 1’air comme un gaz parfait, I’équation d’état s’exprime sous la forme [25] :

p=prT=p(y — 1)e (IL11)

Dont r est relié¢ aux chaleurs spécifiques par la relation de Meyer [25] :
r=C, — G, (I.12)

I1.5 Modélisation des écoulements turbulents :

La plupart des écoulements simulés dans des applications industrielles sont turbulents. La
turbulence se caractérise par le développement dans 1I’écoulement de tourbillons de différentes
tailles et de différentes durées de vie. Les plus grands tourbillons, qui ont la plus longue durée
de vie, peuvent transporter la chaleur, la quantité de mouvement, les especes, alors que les
plus petits qui ont une durée de vie plus courte assurent la conversion de I’énergie cinétique
en chaleur par frottements visqueux. Il n’est pas réaliste aujourd’hui de tenir compte de toutes
ces ¢échelles dans une simulation numérique : les échelles de pas de temps et de maillage
nécessaires seraient trop petites. En outre, ’ingénieur est essentiellement intéressé par la
connaissance du comportement de I’installation moyenné dans le temps [27].
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1. Equations moyennées (Reynolds Averaged Navier Stokes) :

Afin de prendre en compte la turbulence, chaque variable est décomposée en deux termes,
un terme moyen et un terme fluctuant. Par exemple, une composante de la vitesse, la pression
et la température s’écrivent a un instant donné sous la forme suivante :

u=u+u’, p=p+p’, T=T+T (IL13)

Par définition, le second terme, qui est le terme fluctuant, li¢ aux petites échelles, a une
valeur moyenne nulle. Si on remplace les valeurs instantanées dans la forme laminaire de
I’équation de Navier-Stokes par leur expression moyennée, et que I’on moyenne le tout, dans
le cas ou la masse volumique est constante, on obtient I’équation de transport turbulent :

ap®
at

+ V.(pPu+p@'u’) — V(u/os VO)=S, (IL14)

Si @ représente une composante de la vitesse, le terme @'u’ est dit contrainte de Reynolds
et les équations sont appelées les équations de RANS ; si @ représente la concentration ou la
température, c’est alors le flux de Reynolds.

Ainsi, le probleme de la représentation de toutes les échelles de la turbulence a été
déplacé : il s’agit maintenant d’étre capable de modéliser les termes de contraintes de
Reynolds. Le nombre d’inconnues est supérieur au nombre d’équations. L’étape suivante va
donc consister a utiliser un modele de turbulence, afin de « fermer » le systéme d’équations.

2. Principaux modéles de turbulence utilisés en CFD :
Nous présenterons les modeles les plus souvent utilisés.

A. Mode¢le de turbulence RAS :

1. K-epsilon :

Ce modele est basé sur les deux équations de conservation de 1’énergie cinétique turbulente
k et du taux de dissipation de I’énergie cinétiquee. Dans ce modele, on écrit alors :

3
u, = Vkl,=kz /¢ (IL15)
Et:
pC.k?
U, = %ouCﬂ = 0.09

Ce modele, qui a été construit dans les années 1970, reste I'un des plus utilisés en dépit de
ses défauts. Il a en effet tendance a prédire des viscosités turbulentes trop élevées dans les
zones stagnantes, dans les écoulements rotationnels et dans les cas ou la courbure des lignes
de courant est importante.
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Le modele k-¢ est adapté aux écoulements ou la turbulence est bien développée, c’est-a-
dire ou le nombre de Reynolds est élevé. On I’utilise avec une fonction de parois qui permet
de faire I’hypothése que, dans la zone proche des parois, le profil des vitesses peut étre
modélisé par une loi logarithmique. Il est donc important de s’assurer que le premier nceud du
maillage ne se situe pas dans la sous-couche laminaire (5 <y*< 30).

Une variante du modele, appelée modele k-& a bas nombre de Reynolds, peut étre utilisée
pour capturer les détails de 1’écoulement a proximité des parois, mais il nécessite un maillage
extrémement fin et les équations a résoudre sont tres raides, la convergence est donc difficile.

2. Modele K-w :

Ce modele résout les équations relatives a k et a la fréquence de turbulencew. Il fonctionne
jusqu’a la paroi et il est meilleur que le modéle k-¢ dans cette zone. Mais, dans les zones loin
des parois, sa sensibilité extréme a la valeur de la turbulence dans 1’écoulement n’est pas
physique. Le plus souvent, on utilise une combinaison des modeles k-¢ et k-w, avec une
fonction qui permute entre le modele k-w proche parois et le modele k-¢ loin parois. Ce
modele, dit souvent le modéle k-w baseline, qui est trés efficace pour la simulation du
transfert de chaleur si le maillage est assez fin proche de la paroi (y§ 5).

3. Modéle k- SST (Shear Stress Transport) :

Le modéle k-¢ a tendance a surestimer la viscosité turbulente ce qui induit une difficulté a
prédire des phénomeénes de séparation. Si on ajoute une fonction qui limite les valeurs de la
viscosité turbulente au modéle k-w baseline, on obtient le modele de transport de contrainte
de cisaillement qui est maintenant bien validé et de plus le plus utilisé.

B. La simulation de grandes échelles LES (Large Eddy Simulation) :

Dans I’approche LES, toutes les échelles de la turbulence sont résolues sauf celle relative a
la dissipation, qui est modélisée. Il faut donc utiliser un maillage trés fin et opter pour une
solution instationnaire dans la résolution des équations. Apres un temps de calcul assez long,
la solution peut reproduire toutes les échelles de la turbulence. Ce modele est trés puissant
dans le cas ou les écoulements ne sont pas dominés par la présence des parois parce qu’il faut
alors un maillage trés fin ou I’utilisation d’une fonction de parois dans cette région. Ce
modele permet d’accéder a un niveau tel de détails qu’il peut étre utilisé pour la prédiction du
bruit.

C. DNS (Direct Numerical Simulation) :

DNS est théoriquement I’approche la plus puissante car elle fait appel @ un maillage tres
fin et & un pas de temps trés petit pour résoudre les équations de Navier Stokes sans aucun
modele. Mais avec les plus puissants ordinateurs, on ne peut aujourd’hui étudier que les
¢coulements simples. Donc, cette approche n’a encore aucune utilité industrielle. Elle reste
réservée aux chercheurs qui travaillent sur la construction de modeles [26].

14



Chapitre III : Résolution Numérique

II1.1 Introduction :

Plusieurs problémes d'aérodynamiques sont régis par des équations complexes et
difficiles a résoudre dans la plus part des cas. Pour cela la simulation numérique
intervient fortement pour faciliter leurs résolutions en remplagant les essais expérimentaux
en soufflerie qui passent 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 numériques a la fois. La simulation
numérique nous permet également de mesurer un champ global de pression et de vitesse avec
le minimum d'efforts, qui n’est pas le cas lors d’une étude expérimentale.

Dans ce chapitre nous allons détailler le type de code ainsi que les techniques pour le
maillage et le solveur utilisés dans notre travail.

I11.2 Le choix de ’outil de simulation :

Le choix a été fixé sur l'utilisation d'un outil de simulation numérique libre et totalement
ouvert, OpenFOAM. Ce dernier est intéressant a plusieurs égards : c'est une bibliothéque
¢écrite dans un langage de programmation objet (C++) destinées a résoudre les équations de la
mécanique des milieux continus. Rapide a mettre en place, large et évolutive, qui ne peut que
s'étoffer et se perfectionner au cours du temps a l'aide de la communauté d'utilisateurs et de
programmeurs indépendants qui entourent ce projet. Il est distribu¢ par OpenCFD Ltd qui
s’occupe de la maintenance du code (mise a jour réguliére, support technique, etc...).
OpenFOAM résout les équations de Navier-Stokes moyennées par la méthode des volumes
finis. La validation du code a été réalisée par de nombreux travaux de thése dans différents
domaines de la mécanique des fluides numériques tels que les méthodes numériques, les
¢coulements diphasiques, ou encore les simulations d’écoulements turbulents et laminaires.

C'est également un outil inédit qui permet, en plus de pratiquer la CFD, de faire de
véritables maillages comme d'importer des maillages faits avec d'autres logiciels. Quant au
post-traitement des résultats de calcul d'OpenFOAM, il peut se faire sans conversion avec le
logiciel Paraview qui est déja standard dans le monde de la CFD.

Cependant, son apparente complexité peut rebuter certains utilisateurs a se tourner vers lui.
En effet, ne disposant pas d'interface graphique mais fonctionnant avec un systéme de
fichiers, il nécessite un véritable savoir-faire et une véritable motivation de la part des
utilisateurs pour €tre utilisé sans problemes.

C'est pourquoi, en tant qu'éléves ingénieurs dans l'aéronautique et le spatial, il nous a paru
pertinent de nous pencher sur cet outil qui ne peut qu’intéresser les entreprises du fait de sa
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gratuité. L’objectif de ce PFE est donc double : D'une part, déterminer la pertinence
d’utilisation d'OpenFOAM face a des logiciels commerciaux ayant déja fait leurs preuves
dans le cadre de l'aérodynamique a travers des tests et des comparaisons, et d'autre part
donner les clefs permettant au lecteur de prendre en main de fagon rapide et intuitive cet outil
a travers des explications didactique de ses aspects les plus fondamentaux.

II1.3 Présentation de I’outil de simulation OpenFOAM :

En premier lieu, il peut étre utile de bien préciser la définition de I'outil OpenFOAM.
Voici donc une partie qui appuie sur les différentes caractéristiques de cet outil du point de
vue du néophyte.

1. Historique :

OpenFOAM (Open Field Operation and Manipulation) est une boite a outils de
simulation multi-physiques principalement axé sur la résolution des équations de la
mécanique des fluides. Il est distribué depuis 2004 sous licence open source GNU/GPL par la
société britannique OpenCFD Ltd (acquise par SGI le 8 aott 2011, puis par ESI Group le 11
septembre 2012). Son développement, en C++, a été amorcé par I’Imperial College London
qui souhaitait un code de calcul basé sur la méthode des volumes finis et qui bénéficierait des
dernieres innovations en termes de langage informatique.

2. Domaines d’applications :

OpenFOAM, comme tout logiciel de CFD, est utilis¢ dans plusieurs domaines de la
recherche scientifique, telle que la médecine, I’architecture, 1’aéronautique, la construction
d’automobiles, ou encore dans la finance. Beaucoup d’entreprises ont choisi ce logiciel a
cause de sa souplesse et son adaptation facile.

3. Quelques définitions :

¢ Un logiciel open source: « Open source» désigne un logiciel dans lequel le code
source est a la disposition du grand public. C'est généralement un effort de collaboration qui
permet a des programmeurs d'améliorer ensemble le code source. Les logiciels open source
sont désormais au méme rang que les logiciels commerciaux du point de vue du secteur
public.

¢ Un logiciel orienté objet : Il consiste en la définition et l'interaction des petits
programmes appelés objets. Un objet représente une idée ou un concept qui posséde une
structure interne et un comportement, et sait interagir avec ses pairs. Il s'agit donc de
représenter ces objets et leurs relations, 'interaction entre les objets via leurs relations permet
de concevoir et réaliser les fonctionnalités attendues.

¢ Une licence GPL: La licence publique générale GNU, ou GNU General Public
License, voire simplement « GPL », est une licence qui fixe les conditions légales de
distribution des logiciels libres du projet GNU. La GPL met en ceuvre la notion de
« Copyleft », un jeu de mots anglais faisant référence a la notion de copyright. Le copyright
garantit exclusivement les droits de 1'auteur, le « Copyleft » s'attarde tout particuliérement
aux droits des utilisateurs, et vise a préserver la liberté d'utiliser, d'étudier, de modifier et de
diffuser le logiciel et ses versions dérivées.
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¢ Shell de Linux : Le Shell est un langage de programmation interprété autorisant la
récursivité mais c'est avant tout l'interpréteur de la commande standard du systéme Linux.
Linux a une variété de Shell, le BourneShell (sh) le KornShell (ksh) et le plus populaire, le
BourneAgainshell (bash). Un programme en Shell automatise un grand nombre des
commandes, il peut aussi faire des boucles afin de répéter un travail qui a, par exemple, le
méme algorithme mais avec différentes donnés a chaque fois.

4. Les fonctionnalités d'OpenFOAM :

Le logiciel est considéré comme une boite a outils CFD, avec 200 programmes totalement
accessibles, l’utilisateur a [’avantage de modifier ou créer ses propres solveurs qui
conviennent au cas étudié.

¢ Mailler : OpenFOAM permet de faire des maillages entieérement structurés par
l'utilitaire « blockMesh », ou de type non structuré par « snappyHexMesh » qui est un outil
qui permet, a partir d'une simple géométrie 3D, de mailler le domaine qui l'entoure en
quelques opérations seulement .OpenFOAM permet de travailler a partir de maillages faits
depuis d'autres logiciels comme Gambit, importés sous des formats comme .neu ou .msh.
Enfin, OpenFOAM est aussi capable de faire des opérations de transformation du maillage
comme des rotations ou des déformations.

4 Faire de la CFD : OpenFOAM est donc capable de résoudre les équations de la
mécanique des fluides via la méthode des volumes finis, pour des écoulements stationnaires,
non stationnaires, compressibles, incompressibles, mettant en jeu de la convection, de la
combustion, plusieurs phases, ... etc. OpenFOAM permet également de faire des études
mécaniques des structures.

¢ Créer ses propres solveurs : OpenFOAM permet en outre de créer ses propres
solveurs de modifier un solveur existant. Ainsi, cet outil n'a aucune limite et permet a priori
de tout résoudre, selon la motivation et le degré de compétence de I'utilisateur.

¢ Post-traiter : Bien qu'OpenFOAM ne bénéficie pas d'outil graphique permettant de
post-traiter les résultats de calcul, il a ét¢ programmé pour permettre une utilisation tres
simple du logiciel de post-traitement open source Paraview. Il permet aussi d'exporter les
résultats vers d'autres logiciels de post- traitement. En plus, il admet de créer des graphiques
sous des logiciel comme Gnuplot.

5. Les avantages et les inconvénients d'OpenFOAM :

OpenFOAM a beaucoup satisfait ses utilisateurs, peut-&tre parce qu’ils ne sont pas en
position de juger un travail qui est tout a fait libre et gratuit. Cependant il est important de ne
pas oublier qu'il faut continuer a perfectionner ce logiciel.

a. Les avantages :

Les points forts d’un logiciel open source sont trés loin de ce que beaucoup de gens
pensent. La communauté des développeurs est trés active, et 1’utilisateur n’a pas besoin
d’attendre pour recevoir les nouveautés d’OpenFOAM, sans parler de I’aide qu’on peut avoir
sur n’importe quel sujet & n’importe quel moment.
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¢ La gratuité :Le principal avantage d'OpenFOAM est bien entendu sa gratuité, qui
n'est pas négligeable devant le colt excessif des licences de logiciels de CFD comme Fluent
ou Star-CCM+.

¢ La puissance : OpenFOAM est également un outil puissant qui contient des
algorithmes intelligents permettant de réduire les temps de calcul en fonctionnant sous forme
de pas de temps dans lequel chaque grandeur a un nombre propre d'itérations. Ainsi, dans un
méme pas de temps, 1'équation de continuité selon (x) peut étre itérée 2 fois et celle selon (y)
10 fois.

¢ Acces aux sources : OpenFOAM n'est pas une “boite noire”, et on peut programmer
ou modifier des programmes qui existent selon notre désir.

¢ Le support technique : Aussi, comme OpenFOAM a d'abord été¢ développé par une
compagnie privée, OpenCFD, il est toujours possible de contacter son support technique
moyennant bien entendu une contrepartie financiére, ce qui fait un peu perdre 8 OpenFOAM
de son intérét. Il est quand méme possible de penser que faire appel ponctuellement au service
technique d'OpenCFD coftite moins cher sur le long terme que payer une licence d'année en
année. Il est également possible d'acheter des cours via la méme compagnie afin d'apprendre a
étre trés autonome vis-a- vis de l'utilisation d'OpenFOAM. Dans tous les cas, OpenFOAM
est entourée par une communauté d'utilisateurs qui peut donner gratuitement de précieux
conseils, notamment sur le forum du site CFD Online.

¢ Facilité de programmer des équations : L’équation de Navier-Stokes peut s’écrire

20U | y.gU — V.uvU= — Vp

sous la forme : —_—
at

Le schéma équivalent de 1’équation dans la logique d’Open FOAM est :

fvm::ddt(rho, U)
+ fvm::div(phi, U)
- fvm::laplacian(mu, U)

- fve::grad(p)

Figure I11.1 : Equations de Navier-Stockes discrétisées sur OpenFOAM.

b. Les inconvénients d’OpenFOAM :

Malgré la grande revendication et 1’accroissement de la communauté des développeurs,
OpenFOAM n’a pas plu aux utilisateurs néophytes et débutants. Certaines solutions ont été
mises en place comme les émulations sous Windows ou encore les interfaces graphique
(Discretizer et Discretizer setup), mais ils ont été rapidement mis a 1’ écart.

¢ La complexité : Le principal défaut d'OpenFOAM est sans aucun doute sa grande
complexité qui peut repousser aux premiers abords les personnes inexpérimentées et nécessite
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un temps pour la prise en main. Contrairement aux autres logiciels de CFD payants,
OpenFOAM ne bénéficie pas d'une interface graphique intuitive, bien que quelques outils
annexes soient en cours de développement comme «Discretizer » et « Discretizer Setup »,
mais fonctionne avec un systéme de fichier difficile a prendre en main et reccle de
nombreuses subtilités qui ne peuvent étre appréhendées que par le biais de I'expérience.

¢ Le systéeme d'exploitation : Malgré que pour un programmeur expert cela peut étre un
avantage, OpenFOAM étant sous Linux, il peut étre long pour un débutant de prendre en
main ce systéme d'exploitation. En effet, bien qu'il existe une émulation d'OpenFOAM sous
Windows, facilement installable, permettant a 1'utilisateur de retrouver les mémes commandes
qu'avec une console Linux dans une console Msys ou Cygwin et permettant en outre d'utiliser
Discretizer et DiscretizerSetup, cette solution non optimum, sujette & des conflits entre les
fichiers émulés et les fichiers Windows. L’utilisation sous Linux est, sur le long terme, bien
plus simple et permet surtout de ne pas dépendre d'une compagnie privée pour avoir la
derniére version du logiciel. Il peut étre aussi contraignant de jongler entre le systéme
d'exploitation Linux et Windows dans le cas ou l'utilisateur voudrait utiliser sur le méme
poste des logiciels comme ANSYS et OpenFOAM.

6. Lalogique d’OpenFOAM :

Maintenant qu'une breéve présentation d'OpenFOAM a été faite et que l'intérét d'un tel
outil a été présenté, voici les connaissances de base qu'un utilisateur potentiel doit avoir. En
effet, OpenFOAM n'étant pas un outil comme les autres, il est nécessaire de bien
appréhender sa logique pour pouvoir I'étudier et le comprendre.

a. La structure basique d’OpenFOAM :

Avec OpenFOAM, l'utilisateur n'a pas affaire a une interface graphique (sauf avec
Discretizer et Discretizer Setup) avec des menus et des boites de dialogue comme avec un
logiciel de CFD ou de maillage classique, mais a un systéme de fichiers. La connaissance de
ce systéme de fichiers est fondamentale pour toute personne désireuse d'utiliser OpenFOAM.

Le logiciel graphique Paraview permet seulement de visualiser les résultats de calculs
en allant lire ces fichiers. Le phénomeéne étudier avec OpenFOAM (c'est-a-dire un maillage
et un calcul CFD) est caractérisé par son dossier que 1'on nomme ici un « Dossier de cas ».
La structure de ce dossier est donnée sous forme d'arbre dans la figure ci-dessous. Cette
structure n'est pas fixe et est susceptible d'étre étendue pendant I'utilisation. Néanmoins, la
base est toujours la méme.

I Dossierdecas
-
. cosntant

L .polyMesh
{—\—I system

Figure I11.2 : Structure basique d’un dossier de cas sur OpenFOAM
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b. Les dossiers temporels « 0 » :

Dans le dossier de travail, les dossiers temporels sont ceux qui contiennent les valeurs des
différentes grandeurs calculées au cours du temps (pression, vitesse, intensité turbulence, etc.)
réunies dans des fichiers dont le nom correspond a ces grandeurs (ex « p » pour la pression, «
U » pour la vitesse, « k » pour I'énergie cinétique turbulente, etc.). Le nom de ces dossiers
temporels correspond au temps en secondes associé a ces valeurs (ex « 0 », « I », « 0.1253 »,
etc.). C'est dans le premier dossier temporel que l'utilisateur spécifie les conditions initiales et
les conditions aux limites, afin que le solveur d'OpenFOAM « s'accroche » a elles pour
commencer ses calculs et créer d'autres dossiers temporels avec les valeurs calculées par le

Ay

solveur.

A

|
-
- © C

|
-

L ...efc

Figure I11.3 : Exemple d’un dossier temporelle « 0 »

c¢. Le dossier « constant » :

Le dossier constant contient les fichiers utilisateurs liés aux propriétés indépendantes du
temps telles que la viscosité du fluide dans « transportProperties », le modéle de turbulence
de 1'écoulement dans « turbulenceProperties » ou d'autres fichiers qui dépendent du type
d'écoulement a résoudre (non visqueux, turbulent, etc.).

En outre, le dossier « constant » contient un sous-dossier « polyMesh » qui contient les
fichiers machines relatifs au maillage : « boundary », « faces », « neighbour », « owner »,
« points », ainsi que le fichier utilisateur « blockMeshDict » si le maillage est généré par
blockMesh, sinon, ¢a signifie que le maillage est obtenu autrement (ex: par convertissement).

Le dossier « constant » peut également contenir un dossier « triSurface » avec des
fichiers qui contiennent les géométries de surfaces de type .STL ou .OBJ dans le cas d’un
maillage via la commande «snappyHexMesh».
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. cosntant

———— __| RASProperties
._| transportProperties

— ,J thermophysicalProperties
L __| turbulenceProperties

e ...etc

—i ‘ _.polyMesh

,J boundary
I .| faces
———- _| points
I __| owner

'J neighbour
% ItriSurface
L

._| Fichier.stl

Figure I11.4 : Exemple d’un dossier « constant »

d. Le dossier « system » :

Le dossier « system » est un dossier fondamental qui contient un fichier utilisateur
«controlDict» dans lequel celui-ci spécifie le nom du solveur utilisé¢ et les contraintes
temporelles du calcul (temps initial, temps final, intervalle de temps entre deux calculs,
intervalle entre deux dossiers temporels d’écriture, etc.). Le dossier « system » contient
¢galement deux fichiers utilisateurs « fvSchemes » et « fvSolution »dans lequel 1'utilisateur
parametre les algorithmes de résolution utilisés. Ce dossier peut contenir aussi le fichier
« SnappyHexMeshDict » si l'utilisateur veut faire un maillage non structuré autour d'un
objet, et le fichier « decomposeParDict » qui permet de décomposer le probléme par un
certain nombre de processeurs pour le calcul parallele afin d'accélérer le processus de calcul.

— _] controlDict
— J fvSchemes

—_— J fvSolution
- _|snappyHexMeshDict

L _|decomposeParDict

Figure II1.5 : Exemple d’un dossier « system »

v" Les solveurs :

Par exemple, la notion de solveur est fondamentale en ce qui concerne OpenFOAM. En
effet, la premicre chose a se demander, lors de 1'étude d'un cas avec OpenFOAM, est celle du
solveur a utiliser. Contrairement a Fluent, OpenFOAM a, du point de vue de l'utilisateur,
presque autant de solveurs différents que de type de cas d'étude possible. Par exemple, il a un
solveur nommé « icoFoam » dédi¢ uniquement aux écoulements incompressibles laminaires
instationnaires. Un autre solveur nommé« simpeFoam »est dédié aux écoulements
incompressibles turbulents stationnaires. Ainsi, il n'y a pas besoin de choisir les équations a
résoudre, comme pour Fluent, mais uniquement celui de choisir le bon solveur.
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On trouve dans 1’UserGuide d’OpenFOAM tous les solveurs qui peuvent étre pour les
problémes de la CFD.

7. Les fichiers d'OpenFOAM :

Les fichiers sous OpenFOAM se présentent tous de la méme maniére. Un entéte, une ligne
d’ouverture, un corps et une ligne de fermeture. On peut aussi trouver des lignes écrites en
C++, mais en général, chaque fichier représente le nombre des entrées nécessaires pour le
programme, et a condition que la syntaxe soit correcte, ces entrées peuvent étre écrites
manuellement, générées par un autre compilateur (la fonction « open » dans le
« FORTRAN » et « MATLAB ») ou tout simplement écrites en C++. L’exemple suivant
montre une partie d’un fichier blockMeshDict. Le fichier peut étre trouvé dans :

Tutorials/basic/potentialFoam/cylinder/constant/polyMesh/blockMeshDict

* L’entéte : C’est la partie qui contient les informations de base sur le fichier. La
premier partie en bleu est la méme dans tous les fichiers d’OpenFOAM, c’est une signature
du groupe des auteurs du logiciel. La version spécifie, comme indique son nom, la version du
fichier, puis le format, qui est en général ascii, ensuite la classification du fichier «class»,
c'est-a-dire sa catégorie, qui peut étre un dictionnaire, un parametre scalaire ou vectoriel, ou
autre entité physique ou bien verbale. Cette derniére ligne est suivie par la notion « object »
qui signifie « objet ». Les langages de programmation qui sont orientés objets, comme le
C++, utilisent les notions « class » et « objet » pour déclarer des types et des opérations
associés qui font partie des langages verbaux et mathématiques utilisés dans les sciences
d’ingénieur.

T
:/* -------------------------------- R O *\ :
1 === | | 1
:| \\ / F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox I:
:| \\ / 0 peration | Version: 2.3.0 | 1
' U A nd | Web: www.OpenFOAM.org | )
g \\/ M anipulation | | | 1
A S e e R */
|FoamFile !
A .
h version 2.0; :
: format ascii; 1
" class dictionary; '
: object blockMeshDict; 1

1
1} 1

Figure I11.6 : Entéte du fichier blockMeshDict.

* Ligne d’ouverture : C’est une ligne qui sépare le corps du fichier de son entéte. Le
double slache au début indique le début d’un commentaire. Cette ligne peut étre supprimée
sans affecter le reste du programme.

J/ * * % * %k *x k k k k k Kk k *k k Kk k k k Kk k * k k k k kK *k * k kX *k * * * *x x [/

Figure I11.7 : Ligne d’ouverture d’un fichier sur OpenFOAM.
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* Le corps : C’est la partie la plus importante dans le fichier et elle différe selon
I’objectif du fichier. Cette partie contient les données nécessaires pour la simulation, elle est
divisée en plusieurs lignes qui doivent étre remplies par n’importe quel moyen a condition de
respecter la syntaxe. Le moyen le plus facile sera sirement soit manuellement, pour des cas
simples, soit en utilisant le code C++ qui est bien compris par OpenFOAM puisqu’il est fait
avec. La figure suivante représente une partie du fichier blockMeshDict utilisé pour le
maillage autour d’un cylindre, les points sont déclarés par un programme en C++ intégré. 1l
faut noter qu’OpenFOAM ne demande pas aux utilisateurs une connaissance en langage
C++, mais quelques informations de base sont recommandées.

iconvertToMeters 1; :
1
1
:vertices #codeStream :
i{ '
: codeInclude 1
o #] |
X #include "pointField.H" 1
L #); i
| 1
| 1
: code 1
I #{ :
: pointField points(19); 1
I points[®@] = point(®0.5, ©, -0.5); X
X points[1] = point(1, ©, -0.5); 1
I points[2] = point(2, O, -0.5); :
X points[3] = point(2, 0.707107, -0.5); !
] points[4] = point(0.707107, 0.707107, -0.5); I
| points[5] = point(®.353553, 0.353553, -0.5); :
: points[6] = point(2, 2, -0.5); 1
I points[7] = point(0.707107, 2, -0.5); '

Figure I11.8 : Exemple d’un corps de fichier blockMeshDict associé a un programme en C++

* Ligne de fermeture : C’est la derniére ligne dans le fichier. Elle commence par un
double slaches qui signifie en C++ le début d’un commentaire. Cette ligne peut étre
supprimée sans affecter le reste du programme.

//*************************************//

Figure I11.9 : Ligne de fermeture d’un fichier sur OpenFOAM.

I11.4 La simulation et la modélisation :

Nous avons donc vu les notions fondamentales pour l'utilisation d'OpenFOAM.
Cependant, afin de bien cerner sa logique globale, cette partie se propose de montrer une
démarche méthodologique type a adopter dans le cadre de l'utilisation d'OpenFOAM. Le
lecteur pourra ainsi se faire une idée de sa complexité d'utilisation et pourra trouver ici un
aide-mémoire qui le guidera dans son travail préparatoire une fois qu'il aura maitrisé tous les
outils dOpenFOAM. En effet, OpenFOAM étant assez long a mettre en ceuvre, compte tenu
qu'il faut déplacer des fichiers, les modifier et vérifier les résultats avec Paraview de facon
répétée, il peut étre bon de se fixer une démarche type qui permette d'éviter les retours en
arriére lors de la création d'un nouveau cas.

Cette partie se propose donc de donner une méthode générale d'étude d'un cas 2D et 3D en
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incompressible turbulent avec et son effet thermique autour d'un profil d'aile utilisant
OpenFOAM.

1. La démarche méthodologique :

a. Poser le probléeme :

La premiére chose a faire est, évidemment, de bien poser le probléme en se posant

les questions suivantes et en y répondant au besoin avec un papier et un crayon :

*  Quelle géométrie veut-on mettre en ceuvre ? Un profil d'aile NACAO0012 créé par
un programme matlab.

*  Quelles sont les données d'entrée ? Vitesse Inlet Et Outlet, température des parois,
etc...

*  En déduire le type d'écoulement mis en jeu : Laminaire ou turbulent, incompressible
ou compressible, stationnaire ou instationnaire, etc...

*  En déduire le solveur d'OpenFOAM a utiliser : simpleFoam, rhosimpleFoam, etc...

b. Définir la géométrie :

*  Proposer une géométrie du domaine : Parallélépipédique, cylindrique, hyperbolique,
imposée par un dessin technique, etc.

*  En déduire les conditions aux limites.

*  Proposer des dimensions pour le domaine : Penser a prendre le domaine assez grand
pour que la zone d'étude ne soit pas perturbée par les conditions aux limites.

*  Déterminer les zones de raffinement nécessaires : De plus, il est impératif, afin
de réduire les temps de calcul, de réduire la taille du domaine (en nombre de mailles)
par le biais des symétries de 1'écoulement si cela est possible :

*  Est-ce qu'un calcul 2D est possible ?

*  Les maillages 2D sous OpenFOAM ne peuvent étre modifiés via snappyHexMesh.

* Ilya-t-il un plan de symétrie dans I'écoulement ?

* La présence d'un plan de symétrie dans la géométrie ne signifie pas forcément celle
d'un plan de symétrie dans 1'écoulement.

* Ilya-t-il un axe de symétrie dans I'écoulement ?

Si la réponse a une des trois questions précédentes est positive, reconsidérer le domaine
et les conditions aux limites en utilisant des conditions de type « symmetryPlane »,
« empty », etc.

c. Choisir la méthode de maillage :

Une fois ce travail préliminaire fait, il convient de choisir la méthode de maillage.

Un maillage blockMesh est-il suffisant ? Le maillage de type blockMesh peut donner
de tres bons résultats pour des géométries internes ou externes relativement simples.
En déduire la méthode de maillage : C'est-a-dire : blockMesh seul ou blockMesh

+ snappyHexMesh.

Générer et modifier manuellement le fichier « blockMeshDict »pour obtenir un premier
maillage du domaine et modifier le nom des zones.
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Modifier manuellement le fichier « snappyHexMeshDict » pour ajouter

les parallélépipedes de raffinement, paramétrer des couches limites, améliorer la qualité

du maillage etc...

Copier tous le dossier temporel généré par snappyHexMesh et le coller dans le dossier

« constant » du dossier de travail afin d’obtenir un deuxi¢me maillage raffiné de bonne

qualité.

d. Définir les conditions initiales et aux limites :
Une fois le maillage fait et les zones définies, il reste a définir les conditions initiales et les
conditions aux limites. Cette étape n'étant pas forcément immédiate, s'aider a partir des
dossiers de cas du « tutorials » est un plus non négligeable.

*  Créer un dossier temporel initial : Dans la majorité des cas, le calcul commence a t=0,
ce dossier se nommera « 0 ».

*  Copier-coller dans ce premier dossier temporel des fichiers « U », « p », « k », etc. a
partir d'un dossier de cas du dossier « tutorials » utilisant de préférence le méme solveur que
celui choisi et faire les modifications nécessaires.

e. Définir les propriétés de 1I'écoulement :
Avant de lancer le calcul, il reste a ajouter les derniers fichiers dans le dossier « constant »,
copier-coller dans le dossier « constant » du dossier de travail les fichiers relatifs aux
propriétés constantes du fluide ou de I'écoulement a partir d'un dossier de cas du dossier
« tutorials » : les fichiers « turbulenceProperties », « thermophysicalProperties », etc.
Vérifier ces fichiers et faire les modifications nécessaires : par exemple, modifier la valeur de
la wviscosité cinématique « mu » et le nombre de Prandtl «Pr» dans le fichier
«thermophysicalProperties ».

f. Paramétrer le solveur :
Enfin, il convient de porter la toute derniére attention au dossier « system » qui rappelons-le,
est fondamental pour la bonne exécution du solveur.

*  Copier-coller dans le dossier « system » du dossier de travail les fichiers relatifs au
solveur a partir d'un dossier de cas du dossier « tutorials » utilisant de préférence le méme
solveur que celui choisi : En d'autres termes :
copier-coller les fichiers « fvSchemes » et « fvSolution ».

*  Vérifier que ces fichiers sont bien compatibles avec le cas de calcul et faire

les modifications au besoin en s'inspirant d'autres fichiers « fvSchemes »et « fvSolutions »

d'autres dossiers de cas du dossier « tutorials » : Dans le fichier «fvSchemesy, vérifier que

si le solveur est instationnaire la méthode de résolution de la dérivée temporelle

(«ddtSchemes ») n'est pas « steadyState » ou que dans le fichier « fvSolution », toutes les

grandeurs sont bien présentes et que le solveur est le bon

(« SIMPLE » pour le solveur « SimpleFoam », «PISO» pour le solveur « pisoFoam », etc.).
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g. Lancer le premier calcul :
Il ne reste qu'a lancer le calcul.

*  Modifier le fichier « controlDict » afin de régler les paramétres de temps.
* Lancer le premier calcul.

e Vérifier les résultats : Si le cas a été correctement construit, le calcul ne doit pas poser
de probleme.

h. Créer un maillage plus fin :
Dans le cas d'un premier résultat cohérent, il est possible de faire un maillage plus fin.

¢ Copier-coller le dossier de travail en lui donnant un nouveau nom.

*  Modifier les fichiers « blockMesh » et/ou « snappyHexMeshDict » et relancer la
génération du maillage.

* Modifier le fichier « blockMeshDict » afin de superposer les résultats du premier
calcul sur ce nouveau maillage

i. Lancer le second calcul :

Modifier le fichier « controlDict » afin de régler les parameétres de temps et lancer le
second calcul, si toutes les étapes se sont passées correctement, alors le calcul final ne pose
pas de probleme et les résultats peuvent étre post-traités.

2. Travail demandé et position du probléme :

L’aérodynamique des micro-drones se heurte a des phénomenes physiques tres délicats liés
a la géométrie et aux dimensions particuliéres de ce type d’avions et au régime d’écoulement
caractérisé¢ par des faibles nombres de Reynolds. La valeur faible d’allongement favorise
I’apparition d’un écoulement tridimensionnel conduisant a des angles de décrochage trés
¢levés, ainsi que, a la non linéarité de variation de coefficient de portance en fonction de
I’angle d’attaque.

Pour atteindre ce but, il faut diminuer et augmenter la pression, respectivement sur
I’extrados et I’intrados de profil d’aile ou de 1’aile. Ceci est accompagné par 1’accélération et
la décélération des filets d’air, respectivement sur la surface supérieure et inférieure, en
particulier dans la région de bord d’attaque. Comme la pression est proportionnelle a la
température via 1’équation d’état des gaz parfaits, 1’idée de base est d’introduire 1’effet
thermique par diminution et augmentation de la température respectivement, sur 1’extrados et
I’intrados : refroidissement et échauffement.
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v'  La géométrie a mettre en ceuvre :
Les profils considérés dans cette étude sont de type NACA quatre chiffres. Ces profils sont
définis par le code NACA suivi de quatre chiffres MPXX définissant la géométrie du profil :

1. M, le premier chiffre définit la cambrure maximale en pourcentage de la corde
2. P le deuxi¢me chiffre définit le point de cambrure maximale par rapport au bord
d’attaque en pourcentage de la corde.

3. XX, les deux derniers chiffres définissent I’épaisseur maximale du profil en
pourcentage de la corde.

Dans cette présente étude, on s’intéresse seulement aux profils symétriques dont la ligne
moyenne se confond avec la corde du profil. Ces profils sont désignés par NACA00XX.
La distribution de I’épaisseur est donnée par la fonction suivante :

Ye=—c [0.2969\/% ~0.1260 (%) - 0.3516 (f)2 +0.2843 (§)3 —0.1015 (5)4] (IIL1)

Avec :

* ¢ est la longueur de la corde de profil.

* x est la position le long de la corde variant de (0 a ¢).

* y est la moitié de 1'épaisseur pour une valeur donnée de x (axe de surface).
* t est I'épaisseur maximale en tant que fraction de la corde

Comme le profil est symétrique, la forme externe du profil est déduite directement de
1'épaisseur du profil y, :

Xy=X;=X Yy=*tyiety; = —y; (IIL.2)

Avec :

*  (xy,yycoordonnées de l'extrados).
* (xg,y,coordonnées de l'intrados).

Pour notre étude, nous avons choisi le profil symétrique NACAOOI2 avec une épaisseur
relative de 1’ordre de 72%. Bien que sa forme n’est pas idéale dans le domaine du dessin
aérodynamique, il est extrémement utile comme référence standard parce qu’il a été
amplement testé numériquement et expérimentalement.
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Figure II1.10 : Profil d’aile NACA0012.

En utilisant MATLAB, un fichier octave « NACA2STL .m» a été généré (cf. annexe 1)
afin qu'on puisse créer un fichier .st/ qui constitue I’aile de type NACA0012.

On I’exécute sous linux en tapant la commande suivante :

MacBook-Pro-de-Morsi:~ mohamed.maouchi$ chmod +x NACASTL.m
MacBook-Pro-de-Morsi:~ mohamed.maouchi$ ./NACASTL.m[]

Figure II1.11 : La console Terminal.

Aprés I’exécution des commandes on obtient deux fichiers .stl « extrados.stl » et

« intrados.stl »

Les fichiers .stl : Les fichiers STL sont des fichiers qui peuvent étre sous format texte ou
binaire et qui caractérisent des modeles 3D découpés en surfaces triangulaires appelées

« facettes »

Syntaxe : Un fichier STL sous format texte répond a une syntaxe précise présentée

ci-dessous :

solid NOM_DU PREMIER ENSEMBLE_DE_FACETTES (facultatif)
facet normal COORDONNEES DU_VECTEUR _NORMAL
outer loop 5
vertex COORDONNES DU PREMIER POINT A;?S;dae ggls Aumr}ff de fois
vertex COORDONNES_DU_SECOND_POINT facettes ardye
vertex COORDONNES DU DERNIER POINT dans d'ensembles de
facettes
endloop I'ensemble
endfacet
endsolid NOM_DU_PREMIER ENSEMBLE DE_FACETTES

Figure I11.12 : Schéma explicatif du fichier .STL
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Chaque ensemble de facettes est interprété par Paraview comme une surface différente,
c'est-a-dire comme une surface pouvant avoir sa propre condition aux limites.

Pour avoir un bon aper¢u du profil contenu dans les fichiers « extrados.stl» et
« intrados.stl », on peut I’ouvrir sous Paraview :

1ty B =5 (100%) 4) »4:39 ' moh.maouchi
F oD K> D> S I

PR@O @ el EEzd LU [Beea

[surface

Pipeline Browser BX [ OLayout #1x | +
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Figure I11.13 : Mode¢le 3D généré par ’octave.

v' Le type d’écoulement mis en jeu :
Dans cette étude, I'écoulement est physiquement considéré comme incompressible

permanent. Cependant, la faible valeur d’allongement qui favorise [’apparition d’un
décollement tridimensionnel incompressible conduisant ainsi a la réduction de la plage de

fonctionnement et la technique basée sur la génération d'un écart thermique entre l'intrados et
l'extrados pour faire face a cette dégradation des performances aérodynamiques, deux
principales contraintes qui nous ont obligé de choisir un solveur dédi¢ initialement aux
¢coulements compressibles turbulents. Ce dernier, nous permet de tenir en compte de la
variation de la pression due au gradient de température entre les deux surfaces de l'aile d'une
part. D'autre part, I’introduction des mod¢les de turbulence malgré la prédominance du
caractére laminaire (faibles nombres de Reynolds) permet de résoudre les problémes de
divergence qui peuvent avoir lieu pour les angles d'attaques ¢élevés. C'est pourquoi on a utilisé
le solveur rhoSimpleFoam développé spécialement pour un écoulement compressible
turbulent et stationnaire.
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1. Création de maillage primaire par blockMeshDict :

blockMeshDict est une commande essentielle pour la création de maillages pour le
domaine a étudier que ce soit en 2D ou 3D, contenant les points de fronti¢res du domaine et
les liaisons entre tous points en créant ainsi les limites du domaine.

Dans le cas 2D (cf. annexe 2), les points selon (y) sont assez proches ainsi que la face et
I’arriére (front et back) sont du type empty(vide) ; cet espace presque 3D est essentiel pour
la commande de raffinement mais le calcul ne s’y fait pas en cette région.

Dans le cas 3D (cf. annexe 3), tous les points (X,y,z) sont choisis tel que le domaine reste
suffisamment loin du profil d’aile en 3D, les limites face et arriere (fromt et back) sont
cependant mis soit type symmetryPlane(existence de symétrie entre ces dernicres qui allege
le calcul) ou en type patch simple.

La commande convert to meterpermet de dimensionner notre domaine a 1’unité qu’on y
doit étudier (0.038 m pour notre cas).

2. Raffinement par snappyHexMeshDict :

La commande snappyHexMesh (cf. annexe 4) permet de raffiner notre maillage ainsi qu’y
insérer notre géométrie via la commande surfaceFeatureExtract (cf: annexe 5), qui extrait le
fichier .stl en fichier .eMesh pour que le raffinement se fasse.

SnappyHexMesh se compose de plusieurs parties :

* lecture des fichiers .eMesh (les parois) et définition des limites du domaine a raffiner
(X,y,2).

* insertion des limites telles que le nombre de mailles maximum ainsi que le nombre de
mailles entre niveaux de raffinement.

* Introduire les niveaux de raffinement qu’on a besoin (level 4 c’est-a-dire la maille
proche paroi égale a 1/64 la maille du milieu non raffiné).

* Informations relatives a la couche limite comme le nombre de mailles, épaisseur et le
taux d’expansion.

* Les tests pour vérifier la bonne continuité du maillage et éliminer les éventuelles
déformations.
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Enfin, on obtient les maillages en 2D et 3D suivants :

O Layout #1x | + |
AR OBANDTEE X AN Renderviewl 0 B]0[#]x

Ll
11

Figure I11.14 : Maillage du domaine en 2D.
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Figure I11.15 : Maillage du domaine en 3D et sa projection sur le plan « z 0 x ».
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Chapitre IV : résultats et discussions

IV.1 Introduction :

Les micro-drones ont une plage de fonctionnement réduite a cause de petites valeurs de
vitesse de vol et de faible nombre de Reynolds, la finesse (portance/trainée) reste critique et elle
perd de sa puissance aux niveau de certains angles d’attaque (environs de 15°).

Dans notre étude on a simulé numériquement un écoulement d’air autour d’une aile et un
profil d’aile symétrique de type NACAO0012 de 12% d’¢épaisseur, de 3.81 cm de corde et
d’allongement AR=2 pour l'aile 4 un nombre de Reynolds R=3.8x10* et un Mach de M=0.045.
En créant un gradient de température positif entre I’intrados et 1I’extrados (Ti=400 K, Te=200 K),
des calculs numériques ont été effectués pour les deux cas 2D et 3D en comparant les résultats
issus des calculs avec et sans gradient thermique a une température ambiante 300 K. Pour la
validation, les résultats obtenus sont comparés avec ceux de 1’expérience de Kim et al[22] pour
un Mach=0.018, une température ambiante de 297 K et des températures Ti=360 K et Te=290 K
pour le calcul avec un écart thermique. Le modéele de turbulence utilisé est RANS K-o SST.

Les conditions ambiantes telles que la pression a 101325 Pa (latm), la viscosité cinématique
v=1.5x10" m?/s et la diffusivité thermique D=2x10" m?%s, le maillage est généré par 1’utilitaire
snappyHexMesh. Le maillage s’étend jusqu’a 15C en aval, 6C selon les autres directions
(fig.I11.14-15).

IV.2.Effet du raffinement du maillage avec snappyHexMesh :

L'utilitaire snappyHexMesh est créé spécialement pour le raffinement du maillage proche des
parois (aile) et rend le calcul réaliste et optimal. Il permet aussi de créer une couche limite autour
de la paroi.

La distance dimensionnée Y+ est le parameétre qui détermine la précision de calcul qui est en
rapport avec le modele utilisé (pour K- SST Y+<I). Pour notre étude, Y+ varie entre 0.4 et 0.6.

La précision de calcul est liée au raffinement de maillage. Pour un maillage grossier, le calcul
est moins précis. En raffinant beaucoup trop le maillage, le temps de calcul peut devenir trop
long. Un compromis entre les deux s'impose et I'é¢tude de l'effet de raffinement est une étape
inévitable pour trouver le maillage optimal. Dans la présente étude, le nombre de mailles pour le
cas 2D est approximativement 100000 et pour le cas 3D est de 1500000.
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IV.3. Etude de ’effet thermique :
1. Profil 2D :

En utilisant le solveur rhoSimpleFoam, on a simulé 1I’écoulement d’air 2D (la face arricre et
avant étant vide et sans interaction avec 1’axe Y) autour du profil d’aile NACA0012 en deux
calculs, le premier sans effet thermique avec la température du profil T=300K° et la température
ambiante de 300K°, le nombre de Mach de M=0.045 d’environ 15,62 m/s et de pression 101325
Pa, le deuxiéme avec effet thermique, I’intrados chauffé¢ Ti=400K° et I’extrados refroidi
Te=200K°® et la température ambiante de 300K°.

a) Résultats et discussions :

La premicre campagne de calcul est consacrée au cas 2D. Les résultats obtenus nous
permettent de visualiser les différents paramétres aérodynamiques tels que le champ de pression
et de vitesse. Afin de mettre en évidence l'effet de I’écart thermique sur les performances
aérodynamiques, deux calculs ont été effectués a l'angle d'attaque nul pour les deux cas : avec et
sans gradient thermique. Le gradient thermique est obtenu en fixant la température a l'intrados a
400 K et celle de l'extrados a 200 K (Fig.IV.1). Les répartitions de pression et de vitesse sont
illustrées par les figures: Fig.IV.3b et Fig.IV.2b respectivement. Pour le cas sans effet
thermique, la température ambiante est de 300K dans tout le domaine y compris les parois. Les
figures (Fig.IV.3a) et (Fig.IV.2a) représentant la répartition de la pression et de la vitesse
montrent bien que 1’écoulement parait symétrique, contrairement a celui avec 1'effet thermique.
Ce constat est confirmé par la figure IV.4 et se traduit par la présence d'une différence de
pression entre 'intrados et I'extrados.

4.000e+02

Figure IV.1 : Champ de Température, profil chauffé a I’intrados et refroidi a I’extrados.
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U Magnitude
0.000e+00

(a) Sans effet thermique : Ti=Te=300 K.

0.000e+00 44 8. 3.3 1.776e+01
| |

(b) Avec effet thermique : Ti=400 K et Te=200 K.

Figure IV.2 : Profil de vitesse autour de NACAO0012 avec et sans effet thermique en angle
d’attaque nul (0=0°), M=0.045 et Re=3.8x10".
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(a) Sans effet thermique : Ti=Te=300 K.

1.013e405

(b) Avec effet thermique : Ti=400 K et Te=200 K.

Figure IV.3 : Répartition de pression autour de NACA0012 avec et sans effet thermique en
angle d’attaque nul (0=0°), M=0.045 et Re=3.8x10".
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Le profil NACAO0012 étant symétrique, pour un angle d’attaque nul (a=0°) la portance ne peut
étre que nulle (pas d'effet de courbure). Avec le gradient thermique, cette portance devient non
nulle, donc la création de force de portance est causée par une cambrure thermique, par analogie
a la cambrure géométrique et le profil peut devenir non symétrique de point de vue thermique.

-0.5

Extrados Te=200 K
--------- Intrados Extrados T=300 K
Intrados Ti=400 K

Figure IV.4 : Le coefficient de pression Cp le long du profil NACAO0012, avec et sans effet
thermique, M=0.045 et Re=3.8x10".

Notre ¢étude a pour but aussi de simuler les deux parties avec différents angles d’attaque allant
jusqu’a I’angle de décrochage ; perte de portance due au décollement de la couche limite, le
premier calcul se fait sans I’effet thermique, 1’extrados et I’intrados ayant la méme température
que le milieu ambiant T=300 K, et le deuxi¢me la différence de température entre 1’intrados et
I’extrados est de I’ordre de 200 K, I’intrados Ti=400 K et I’extrados Te=200 K. On remarque que
I’angle de décrochage n’étant pas le méme, celui du profil sans effet thermique est aux alentours
de 0=15° dont on peut apercevoir I’effet du décollement de la couche limite (figure IV.5 a)

contrairement au profil avec I’effet thermique dont I’écoulement reste attaché a la paroi (figure
IV.5b).
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(a) Sans effet thermique : Te=Ti=300 K.

U Magnitude
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(b) Avec effet thermique : Ti=400 K et Te=200 K.

Figure IV.5 : Profil de vitesse autour du profil en angle d’attaque a=15°.
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Les caractéristiques aérodynamiques du profil avec et sans effet thermique sont distinguées
comme on le remarque dans la figure IV.6¢. Un certain décalage entre la polaire aérodynamique
du profil avec I’effet thermique par rapport a celle du profil sans effet thermique, une sensible
augmentation des coefficients de portance (Cl) en tout angle d’attaque du profil avec effet
thermique par rapport a ceux du profil sans effet thermique (figure 1V.6a), la différence de
température permet aussi de retarder le décrochage et d’augmenter le Cly,x qui est de I’ordre de
1.156 (a=15°) pour le profil avec effet thermique contre 1.0867 (0=12°) pour le profil sans effet
thermique soit 7% de gain en portance. On constate aussi une diminution du coefficient de
trainée (Cd) (figure IV.6b) ce qui induit une amélioration de la finesse aérodynamique
(f=L/D=Cl/Cd) (figure IV.6d), on voit qu’un angle d’attaque de 12° ou il y a la plus grande
différence de finesse soit = 11% de gain en performance aérodynamique, dont on peut déduire
une nette amélioration du travail fournie par 1’air au profil avec I’effet thermique.
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Figure IV.6 : Caractéristiques aérodynamiques du profil NACA0012 avec et sans effet
thermique en M=0.045 et Re=3.8x10".
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2. Validation avec I’expérience :

L’expérience de Kim et al [22], qui s’est intéressée a un micro rotor bipale rectangulaire de
profil NACAO0012, de corde C=0.0381 cm et d’allongement AR=2 au Mach M=0.018 et au
nombre de Reynolds Re=1.67x10". Deux essais ont été¢ faits dans cette expérience, la
température ambiante étant fixe le long des essais T=297 K :

* Latempérature de I’extrados Te=360 K et celle de I’intrados Ti=290 K.
* Latempérature de I’extrados Te=290 K et celle de I’intrados Ti=360 K.

On constate que les résultats obtenus sont a 6% pres avec I’expérience de Kim et al [22]
d’apres les figures ci-dessus (figure IV.7).

v Kim et al [22] Te=290 K, Ti=360 K
Kim et al [22] Te=360 K, Ti=290 K
OpenFoam Extrados Te=360 K, Intrados Ti=290 K
OpenFoam Extrados, Intrados Te=Ti=297 K (Sans effet thermique)
OpenFoam Extrados Te=290 K, Intrados Ti=360 K

llllllllllllllllllllllllllIllllIl
0'23 3.5 = 45 5 55 6

alpha (deg)

Figure IV.7 : Comparaison des coefficients de portance et I’expérience de Kim et al [22] en
M=0.018 et Re=1.67x10".
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3. Simulation de I’aile en 3D :
La simulation d’un profil d’aile en 3D nous permet de valider si la solution de notre
problématique est réellement faisable ?

Nous savons qu'en grande envergure (ex : avion de ligne), on peut faire la simulation en 2D et
se contenter des résultats obtenus, car la majorité de 1’écoulement est en 2D, dans notre cas on
doit faire la simulation de 1’aile en 3D pour confirmer nos résultats en 2D.

La simulation en 3D étant plus lente et plus difficile, il existe une commande d’OpenFOAM
(decomposeParDict) qui permet de faire des calculs parall¢les en décomposant le fichier en des
sous fichiers et ainsi le temps de calcul diminuera. Il existe aussi des astuces nécessaires pour
faciliter le calcul, telle que mettre les patches face et arriére (front et back) en symetryPlane pour
calculer que la moitié latérale du maillage et faire la projection pour I’autre moitié.

Nous avons simulé I'écoulement autour d'une aile rectangulaire 3D ayant comme géométrie de
base le profil symétrique NACAO0012 d’allongement AR=2 (envergure b=0.076 m) et de corde
C=0.038 m a Mach=0.045 et a une pression de 101325 Pa (1 atm). Le premier calcul est
consacré au cas « sans effet thermique », la température est partout = 300 K. Tandis que le
deuxiéme calcul est réservé au cas «avec effet thermique » dans lequel AT=200 K entre
I’intrados et l'extrados (Ti=400 K et Te=200 K).

a) Résultats et discussions :

L’écoulement d’air autour du profil dans le cas avec effet thermique est similaire a
I’écoulement d’air autour du profil en 2D (figure IV.8), les lignes de courant des particules étant
accélérées a I’extrados et décélérées a I'intrados, c’est-a-dire malgré I’angle d’attaque nul, la
différence de température (Ti=400 K et Te=200 K) crée aussi une dépression sur le profil donc
une portance.

On remarque bien qu'une différence entre les coefficients aérodynamiques de 1’aile avec effet
thermique et I’aile sans effet thermique existe. La Figure IV.9a montre aussi le retard du
décrochage de I’aile avec un gradient de température positif entre I’intrados (Ti=400 K) et
I’extrados (Te=200 K) jusqu’a a=18° contre a=17° pour 1’aile sans effet thermique (Ti=Te=300
K) ainsi que I’augmentation de Cly,x de I’ordre de 0.823 pour I’aile sans effet thermique et de
0.8732 pour ’aile avec ’effet thermique, soit 6% de gain en portance .

Par contre le coefficient de trainée est 1égérement diminué¢ par rapport aux calculs sans effet
thermique (figure IV.9b), ce qui induit une augmentation de finesse (f=L/D) assez considérable
(figure IV.9c) ;en 0=12° est I’angle ou I’écart de finesse est le plus grand, 3.63 pour ’aile avec
I’effet thermique et 3.533 pour ’aile sans effet thermique, soit 2.7% en gain de performance
aérodynamique.
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Figure I'V.8 : Caractéristiques aérodynamiques du profil NACA0012 en 3D avec et sans effet
thermique en M=0.045 et Re=3.8x10".
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Figure IV.9 : Profil de vitesse (ligne de courant) autour du NACA0012 en 3D avec effet
thermique en M=0.045 et Re=3.8x10".

Cependant les performances aérodynamiques de 1'aile en 3D par rapport a celles du profil en
2D ont diminué, les coefficients de portance diminuent et les coefficients de trainée augmentent.
La perte de portance est de I’ordre de 30% (Clpaxop =1.156 contre Clyax3p=0.873), mais I’angle
de décrochage est plus retardé par rapport au profil 2D.

La perte de performances aérodynamiques est due aux effets 3D, qui se traduisent par des
pertes d’énergie dans les extrémités de 1’aile sous forme de tourbillons marginaux, qui sont le
résultat de la différence de pression entre I’intrados et I’extrados, les filets d’air ont tendance a
augmenter depuis I’intrados vers ’extrados, la figure IV.10 montre les lignes de courant aux
bords de I’aile qui tourbillonnent ainsi qu'une chute de pression au voisinage des extrémités.
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Figure IV.10 : Champ de pression, champ de vitesse et la verticité de I’aile 3D de profil
NACAO0012 en 0=18° avec effet thermique en M=0.045 et Re=3.8x10".

La figure IV.11 (a) montre en effet, la progression des coefficients de pression tout au long de
I’aile en angle d’attaque 0° dont on peut y déduire une certaine perte de pression aux bords de
I’aile 1a ou la différence de pression entre I’extrados et I’intrados est de 1’ordre de 0 pour tous les
cas, ce qui déduit la chute de portance et la création de la zone de recirculation entre les deux
surfaces qui se traduit par des sillages tourbillonnaires, par contre les coefficients progressent
tout au long de I’aile jusqu’au milieu de ’aile ou le Cp est max. Cependant 1’effet thermique
crée une différence de Cp comme en 2D, la figure IV.11 (b) représente le coefficient de pression
au milieu de ’aile (Z=0.038 m), loin des bords, on remarque que le résultat obtenu pour le cas
3D est similaire a celui déja trouvé pour le cas 2D. la figure IV.11 (c) montre la verticité de
I’aile 3D qui confirme 1’apparition des tourbillons marginaux sur les deux extrémités de 1’aile
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Figure IV.11 : Les coefficients de pression tout au long de 1’aile de profil NACAO0012 avec et
sans effet thermique en 3D & a=0°, Mach=0.045 et Re=3.8x10".
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Figure IV.12 : Différence des coefficients de pression sur I’extrados et 1’intrados et sur le plan
7=0.038 (milieu de I’aile) sans et avec effet thermique pour a=0°, M=0.045 et Re=3.8x10".
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CONCLUSION

Dans notre étude, des calculs avec et sans effet thermique ont été effectués pour simuler des
écoulements subsoniques a faible vitesse autour des ailes et des profils d’ailes équipant les micro-
drones fonctionnant a bas nombre de Reynolds. En bidimensionnel (2D) et en tridimensionnel (3D),
le profil NACAO0012 est choisi vu la disponibilité des résultants expérimentaux. Cette étude révele et
met en évidence beaucoup d’aspects pratiques trés importants qui peuvent étre résumés dans ce qui
suit :

La création du gradient de température positif entre I’intrados et I’extrados (I’intrados chauffé et
I’extrados refroidi) améliore les performances aérodynamiques et permet d’augmenter la plage de
fonctionnement des micro-drones et d'élargir leurs domaines d’application.

Les résultats obtenus en 3D confirment I’hypothése de la création du gradient de température
pour I’augmentation des performances aérodynamiques, mais le gain en énergie est moindre par
rapport aux résultats du cas 2D.

Cependant, dans le cas pratique, comme perspective de développement et avec 1’intégration
des dispositifs nécessaires aux réchauffement / refroidissement (la tuyauterie et la mécanique du
systéme) de ’aile, qui peuvent néanmoins diminuer le rendement aérodynamique
des micro-drones restent a étudier / simuler et a tester .
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Résumé

Au cours de ces dernieres années, il y a eu des attentions pour développer des micro-drones
MAYV (Micro-Air —Véhicules) en raison de leurs nombreux domaines d’applications et aussi
vu leur faible colit de production par rapport aux drones. Mais le grand probléme de ce type
d’avions est la limitation de la plage de fonctionnement, a cause de leur faible rapport
Portance/Trainée (finesse) liés a la géométrie et aux dimensions particuliéres de ce type
d’avions, qui favorisent I’apparition d’un écoulement tridimensionnel. L’objectif de cette
¢tude est d’améliorer les performances et les caractéristiques aérodynamiques en faisant une
simulation numérique par le logiciel OpenFOAM, dans un plan bidimensionnel (2D) et
tridimensionnel (3D) d’un profil d’aile NACAO0012, en utilisant le modele de turbulence de
RANS k-w SST et le solveur compressible rhoSimpleFoam et en introduisant 1’effet
thermique par génération d’un gradient de température entre les deux surfaces, supérieure et
inférieure de ’aile. La simulation numérique et 1’expérience montrent que ’activation de
I’écart thermique par refroidissement de 1’extrados et I’échauffement de I’intrados du profil
d’aile ou de I’aile conduit a I’augmentation de la plage de fonctionnement, surtout pour des
angles d’attaques ¢levés au voisinage de 1’angle de décollement.

Mots clefs : Micro-drone, OpenFOAM, simulation numérique, effet thermique, 2D, 3D.

Abstract

In recent years, there have been attentions to develop MAV (Micro Air -Vehicles) because
of their many application areas and also for their low production cost compared to drones. But
the great problem of this type of aircraft is the limitation of the operating margin because of
their low ratio Lift / Drag related to the geometry and the specific dimensions of this type of
aircraft that favor the appearance of a three-dimensional flow. The objective of this study is to
improve the aerodynamic performances and the characteristics by a numerical simulation by
using the OpenFOAM software in a two-dimensional plane (2D) and in three dimensional
(3D) of an airfoilNACAO0012based on the RANS k- SST turbulence model and the
rhoSimpleFoam solver for turbulent compressible flow and by introducing the thermal effect
obtained by generating a temperature gradient between the upper and lower surfaces of the
wing. The numerical simulation and the experiment show that the activation of the
temperature gradient by cooling the upper side and by heating the lower side of the airfoil or
wing leads to an increase of the range of operation, especially for high angles of attack near
the separation angle.

Keywords: Micro Air —Vehicle, OpenFOAM, numerical simulation, thermal effect, 2D,
3D.
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Re

envergure de I’aile [m]

vitesse du son [m/s]

la corde de profil d’aile [m]

. . D
coefficient de trainée Cp = +———
7PoUcoS

. ~ T
coefficient de trainée Cy = "+
7P0oUco

coefficient de portance C; = 1 L

S -
7Po0UsoS

. . P
coefficient de pression Cp = 1

chaleur spécifique du gaz parfait a pression constante [J/Kg.K]
chaleur spécifique du gaz parfait a volume constant [J/kg.K]
force de trainée [N]

énergie interne [J/Kg]

énergie spécifique totale par unité de masse [J/kg]

la matrice jacobéenne

enthalpie [J/kg]

conductivité thermique [w/m.K]

energie cinétique turbulente [J/kg]

force de portance [N]

’s . U
nombre de Mach a ’infini amont M, = T”

pression statique [P, ]

nombre de Prandtl laminaire

nombre de Prandtl turbulent

flux de chaleur [w/m?]

constante universelle des gaz parfaits [J/kg.K.mol]

constante des gaz parfaits [J/kg.K] ; (r=cp-cv)

nombre de Reynolds Re = pTUL

Surface de référence de ’aile [m?]



t temps [s]

T température [K]

u vitesse[m/s]

Up vitesse de frottement [m/s]

X abscisse dans le plan phsique (x,z)

y la direction selon 1’envergure de 1’aile

y* ordonnée de paroi réduit y* = %

z ordonnée dans le plan physique (x ,z)

a angle d’attaque

£ taux de dissipation de I’énergie turbulente K [m?*/s3]
oy variable générique

4 rapport des chaleurs spécifiques [ y = Z—Z]

[ diffusivité turbulente [Kg/m.s]

U viscosité dynamique [kg/m.s]

v viscosité cinématique (v = u/p) [m?/s]

p masse volumique [kg/m’]

T tenseur des contraintes [Pa]

W taux de dissipation spécifique de 1’énergie turbulente k,[s"]
Notations

(Y fluctuation

() relatif a ’adimensionnement en variables de paroi
[@) moyenne d’ensemble

(oo relatif aux grandeurs a 1’infini



ANNEXES

ANNEXE 1 : NACA2STL.m

] NACA2STL.m X
#! fusr/binf/octave -qf

% -ececccccccccccecccneen. START OF INPUT PARAMETER REGION ---------ccccoeonnn %
% Foil geometry

c=1; % Geometric chord length

s =2; % Span (along y-axis)

alpha = o; % Angle of attack (in radians)

NACA = [6 0 1 2]; % NACA 4-digit designation as a row vector;

% Surface resolution parameters

Ni = 1000; % Number of interpolation points along the foil

% mmmmmmmmmmmmemmemeeeeea END OF INPUT PARAMETER REGION ---- %
% ccccscccccccscccccccccascccancanna LICENCE «ccccccccccccccccccccaccccnccacs %
% %
% Copyrighted 2011, 2012 by Hakon Strandenes, hakostra@stud.ntnu.no %
% %
% This program is free software: you can redistribute it and/or modify %
% it under the terms of the GNU General Public License as published by %
% the Free Software Foundation, either version 3 of the License, or %
% (at your option) any later version. %
% %
% This program is distributed in the hope that it will be useful, %
% but WITHOUT ANY WARRANTY; without even the implied warranty of %
% MERCHANTABILITY or FITNESS FOR A PARTICULAR PURPOSE. See the %
% GNU General Public License for more details. %
% %
% You should have received a copy of the GNU General Public License %
% along with this program. If not, see <http://www.gnu.org/licenses/>. %
R e %

% Create a vector with x-coordinates, camber and thickness

beta=1linspace(0,pi,Ni);

x = c*(0.5%(1-cos(beta)));
z_c = zeros(size(x));

z_t = zeros(size(x));
theta = zeros(size(x));

% Values of m, p and t

m = NACA(1)/100;

p = NACA(2)/10;

t = (NACA(3)*10 + NACA(4))/100;

% Calculate thickness

% The upper expression will give the airfoil a finite thickness at the trailing
% edge, witch might cause trouble. The lower expression is corrected to give
% zero thickness at the trailing edge, but the foil is strictly speaking no
% longer a proper NACA airfoil.

%

% See http://turbmodels.larc.nasa.gov/naca4412sep_val.html

% http://en.wikipedia.org/wiki/NACA_airfoil

%z_t = (t*c/0.2) * (8.2969.*(x/C).70.5 - 0.1260.*(x/c) - 0.3516.*(x/c). 2 + 0.2843.*(x/c).”3 - 0.1015.%(x/c).”4);
z_t = (t*c/0.2) * (0.2969.%*(x/C).70.5 - 0.1260.*(x/C) - 0.3516.*(x/C)."2 + 0.2843.%(x/c)."3 - 0.1036.*(x/C).");

% Calculate camber
Af (p > 0)
% Calculate camber
z.c=2z_c + (m*x/pr2) .* (2*p - x/c) .* (X < p*c);
z_c=2z_c+ (m*(c-x)/(1-p)r2) .* (1 + x/c - 2*p) .* (x >= p*c);

% Calculate theta-value
theta = theta + atan( (m/p”2) * (2*p - 2*x/c) ) .* (x < p*c);
theta = theta + atan( (m/(1-p)h2) * (-2*x/c + 2#*p) ) .* (x >= p*c);



end

% Calculate coordinates of upper
Xu = x - z_t.*sin(theta);
Zu = z_c + z_t.*cos(theta);

% Calculate coordinates of lower
XU = x + z_t.*sin(theta);
Z\ = z_c - z_t.*cos(theta);

% Rotate foll to specified angle

surface

surface

of attack

-sin(alpha), cos(alpha)] * [Xu
-sin(alpha), cos(alpha)] * [X1

upper = [cos(alpha), sin(alpha);

= 2u];
lower = [cos(alpha), sin(alpha);

z];

Merge upper surface (NB: Assume that the trailing edge is sharp)
(see comments w.r.t. thickness calculation above)

e = [ upper(1,:) upper(1,Ni) ];

e = [ upper(2,:) upper(2,Ni) ];

Merge lower surface (NB: Assume that the trailing edge is sharp)
(see comments w.r.t. thickness calculation above)

i = [ lower(1,:) lower(1,Ni) ];

= [ lower(2,:) lower(2,Ni) 1;

-~

length(Xu);

% Triangulate the end surface
tri = [1, 2, N];
for i=2:Ni-1

tri = [tri; 1, 1+1, N-142];

end|
for i=Ni+1:N-1

tri = [tri; 1, 1+1, N-1+2];

en

% Make it 3D
X_e = [X_e X_el;
Ze=[Z_e Z_e];
% Make it 3D
XU = [X_tX4];
Z_1=[Z_12Z_1];

Y = [(s/2)*ones(1,N) -(s/2)*ones(1,N)];

% Triangulate the second end surface
tri = [tri; tri(:,2)+N, tri(:,1)+N, tri(:,3)+N];

% Triangulate the top and bottom

for i=1:N-1
tri = [tri; 1, N+#i, 1+1];
end

tri = [tri; N, 2*N, 1];
for 1=N+1:(2*N-1)
tri = [tri; 1, 1+1, 1-N+1];
end
tri = [tri; 2*N, N+1, 1];

% Open file
fo = fopen('extrados.stl', 'w');
ffo = fopen('intrados.stl', 'w');



ANNEXE 2 :blockMeshDict 2D

blockMeshDict x

.......................... *. C++ .Q..................................i\
| |
F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox
0 peration | version: 2.1.0 |
A nd | Web: www.0penFOAM.org |
M anipulation | |
........................................................................... */
{
version 2.0;
format ascii;
class dictionary;
object blockMeshDict;
}

A I N )

convertToMeters 0.038;

vertices

(-6 -0.85 -6)
(16 -0.85 -6)
(16 -0.85 6)
(-6 -0.85 6)
(-6 -0.15 -6)
(16 -0.15 -6)
(16 -0.15 6)
(-6 -0.15 6)

H
blocks
(
hex (6123456 7) (220 120/ 1) simpleGrading (1 1 1)
);
edges
);
boundary
topAndBottom
{
type patch;
faces
(237
(015
);
}
inlet
{
type patch;
faces
(3047)
}
outlet
{
type patch;
faces
(1265)
);
}
front
type empty;
faces
(4567)
);
}
back
{
type empty;
faces
(
(0 321)
}
);
mergePatchpPairs
);
1/

/!




ANNEXE 3 :blockMeshDict 3D

blockMeshDict x

I | }
| \\ / F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox |
I \\ / 0 peration | version: 2.1.0 |
| W/ A nd | Web: www.0penFOAM.org |
| \\/ M anipulation | |
\i ........................................................................... ﬁ/
FoamFile
{

version 2.0;

format ascii;

class dictionary;

object blockMeshDict;
}

F A I A A )
convertToMeters ©.038;
vertices

(-6 6 -6)
(12 6 -6)
(12 6 6)
(-6 6 6)
(-6 -6 -6)
(12 -6 -6)
(12 -6 6)
(-6 -6 6)
);

blocks
hex (6123456 7) (120 80 80) simpleGrading (1 1 1)
);

edges
(
H

boundary
topAndBottom
type patch;
faces
(
(2376)
(015 4)
);
}

inlet

type patch;
faces

(3047)
);
}
outlet
{
type patch;
faces
(126 5)
}

front

type symmetryPlane;
faces

(4567)

}
back

{
type symmetryPlane;
faces
(
(0 321)

}
);

mergePatchPairs
);
/1 /1




ANNEXE 4 :snappyHexMeshDict

. snappyHexMeshDict x

beometry

I

extrados.stl

{
type triSurfaceMesh;
name extrados;

}
intrados.stl

{
type trisurfaceMesh;
name intrados;

}

refinementBox

{
type searchableBox;
min (-0.1 -0.15 -0.12);
max ( 6.2 0 0.12);

}

// Settings for the castellatedMesh generation.
castellatedMeshControls

// Refinement parameters

I s

// If local number of cells is >= maxLocalCells on any processor
/| switches from from refinement followed by balancing

// (current method) to (weighted) balancing before refinement.
maxLocalCells 16000000;

// Overall cell limit (approximately). Refinement will stop immediately

// upon reaching this number so a refinement level might not complete.
// Note that this is the number of cells before removing the part which
// is not 'visible' from the keepPoint. The final number of cells might
// actually be a lot less.

maxGlobalCells 1000000;

/| The surface refinement loop might spend lots of iterations refining just
/] a few cells. This setting will cause refinement to stop if <=

// minimumRefine are selected for refinement. Note: it will at least do one
// iteration (unless the number of cells to refine is @)

minRefinementCells 1;

// Number of buffer layers between different levels.

// 1 means normal 2:1 refinement restriction, larger means slower
/| refinement.

nCellsBetweenLevels 15;

// Explicit feature edge refinement
11

// Specifies a level for any cell intersected by its edges.
// This is a featureEdgeMesh, read from constant/triSurface for now.
features

(

file "extrados.eMesh";
level 3;

}

{
file "intrados.eMesh";
level 3;

}
)




// Specities two Levels Tor every surtace. Ihe Tirst 1s the munimum Level,
// every cell intersecting a surface gets refined up to the minimum level.
// The second level is the maximum level. Cells that 'see' multiple
// intersections where the intersections make an
// angle > resolvefFeatureAngle get refined up to the maximum level.
refinementSurfaces

extrados

// Surface-wise min and max refinement level
level (3 3);

intrados

// Surface-wise min and max refinement level
level (3 3);

}
// Resolve sharp angles on fridges

resolveFeatureAngle 90;

// Reglon-wise refinement

/1

// Specifies refinement level for cells in relation to a surface. One of
// three modes

// - distance. 'levels' specifies per distance to the surface the

// wanted refinement level. The distances need to be specified in

/1 descending order.

// - inside. 'levels' is only one entry and only the level is used. All
// cells inside the surface get refined up to the level. The surface
// needs to be closed for this to be possible.

// - outside. Same but cells outside.

layers
"extrados.*"
nSurfacelLayers 6;

"intrados.*"

{
}

nSurfacelLayers 6;
}

// Expansion factor for layer mesh
expansionRatio 2;

//- Wanted thickness of final added cell layer. If multiple layers
// 1is the

// thickness of the layer furthest away from the wall.

// Relative to undistorted size of cell outside layer.

// 1is the thickness of the layer furthest away from the wall.

// See relativeSizes parameter.

finalLayerThickness 0.6;

//- Minimum thickness of cell layer. If for any reason layer
// cannot be above minThickness do not add layer.
// Relative to undistorted size of cell outside layer.
See relativeSizes parameter.
minThickness 0.1;

//- If points get not extruded do nGrow layers of connected faces that are
// also not grown. This helps convergence of the layer addition process
// close to features.

// Note: changed(corrected) w.r.t 17x! (didn't do anything in 17x)

nGrow ©;

meshQualityControls
{

//- Maximum non-orthogonality allowed. Set to 180 to disable.
maxNonOrtho 45;

//- Max skewness allowed. Set to <@ to disable.
maxBoundarySkewness 2;
maxInternalSkewness 2;

//- Max concaveness allowed. Is angle (in degrees) below which concavity
// 1is allowed. © is straight face, <0 would be convex face.

// Set to 180 to disable.

maxConcave 80;

//- Minimum pyramid volume. Is absolute volume of cell pyramid.

// Set to a sensible fraction of the smallest cell volume expected.
// Set to very negative number (e.g. -1E30) to disable.

minVol 1e-13;

//- Minimum quality of the tet formed by the face-centre

// and variable base point minimum decomposition triangles and
// the cell centre. Set to very negative number (e.g. -1E30) to
// disable.

/1 <0
I/ <] flat tet

/1 1 regular tet
minTetQuality 1le-30;

inside out tet,

//- Minimum face area. Set to <@ to disable.
minArea -1;

//- Minimum face twist. Set to <-1 to disable. dot product of face normal
//- and face centre triangles normal
minTwist 0.65;



ANNEXE 5 :surfaceFeatureExtractDict

. surfaceFeatureExtractDict X

"

extrados. stl

{
[/ How to obtain raw features (extractFronfile || extractfronSurface)
extractionethod  extractfronSurface;

extractfronSurfaceCoeffs

{

[/ Mark edges whose adjacent surface normals are at an angle less
//&mimh&ﬂmkas&ﬂwa

[ 0 selects no edges

[| - 180: selects all edges

includedangle 186

[ Write options

[/ Write features to obj format for postprocessing
writedbj yes;
}
intrados. stl
{
/[ How to obtain raw features (extractfronfile || extractfronSurface)
extractionMethod  extractFronSurface;

extractFronSurfaceCoeffs

(

|| Mark edges whose adjacent surface normals are at an angle less
//mmtmwuﬂmuas&uwu

[[ -0 selects no edges

/| - 180: selects all edges

includedangle 180,
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INTRODUCTION



Introduction
Problématique Hypotheéses Objectifs Méthodologie

méme ( Prétraitement, solveur, Post-traitement) mais

'aérodynamique est un domaine d’actualité et toujours en chaque code a ces avantages et ces inconvenants, les codes les
évolution continue. La physique des écoulements a bas plus connus sont ANSYS Fluent, XFLR, CFX, COSMOS et
nombre de Reynolds est I'un des domaines de ce dernier étant OpenFOAM. Ce dernier est un code open source, c’est-a-dire on
en perpétuelle développement, I’étudier demande beaucoup peut effectuer et lui apporter des modifications dans ces
de métrise mathématique et de savoir physique ainsi que le propre solveurs.

savoir numeérique, majoritairement l'expérience colte cher
donc on utilise des codes de calculs numériques qui nous
donnent une approximation et une image assez réelle des
résultats souhaitées.

La stabilité et la fiabilité des résultats obtenus par ces codes
reposent sur le bon choix des méthodes numériques et des
approches mathématiques utilisées,
car chague phénomene ou chaque cas physique a son propre
approche que se soit le choix de schéma numérique, la
méthodes de discrétisation, et de bien choisir les conditions
initiales et aux limites.

Et d’une autre part, il faut bien choisir le code de calcule.
méme si la structure des codes est presque la




Introduction

Problématique Hypothéses Objectifs Méthodologie

Au cours des ces dernieres années, il y a eu des efforts concertés pour
développer des micro-drones MAV (Micro-Air-Vehicles) . Sachant que ce -
type d’avions souffre beaucoup de la limitation de la marge de , \ /
fonctionnement a cause de leur faible rapport portance/trainée (finesse) .
pport p (f ) ® B

Face a cette situation, la problématique suivante se pose : ”~

e Quelle est I'influence de la géométrie des micro-drones sur leur
fonctionnement, leur stabilité et leur finesse ?

e Quelle sont les solutions proposées ? Et comment peut-on les appliquer?

e Est-ce que une configuration bidimensionnelle(2D) est suffisante ou il
faut une configuration tridimensionnelle(3D) ?

e Comment peut-on simuler les performances aérodynamiques des micro-
drones avec des codes de calcules ? Et quelle sont les critéres suivis pour
choisir le bon code ?

e Est-ce que la simulation numérique est suffisante ou il faut une expérience
pour la valider?

/

1




Introduction

A travers la problématique de notre travail dérivent
ces hypotheses :

®* Pour les profils d'ailes et les ailes a petite échelle et a bas nombre de
Reynolds équipant les micro drones, un écart thermique entre I'intrados
et I'extrados de l'aile peut créer une portance méme pour un profil
symétrique a un angle d’attague nul et peut retarder le phénomene de

décrochage.

* De plus, ce gradient de température diminue la trainée et augmente la
finesse.

_____



Introduction

Problématique Hypothéses Objectifs Méthodologie

L'objectif de ce mémoire est:

= Comprendre les phénomeénes physiques qui caractérise ce type d’avions
d’une facon générale.

= Développer des technologies visant a améliorer les performances
aérodynamiques d’un micro-drone principalement sa finesse (L/D) afin de
le rendre davantage efficace, controlable et stable en vol

= Faire une comparaison entre les résultats obtenues par le code de calcule
et les résultats expérimentaux.
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Problématique Hypothéses Objectifs Méthodologie

Pour répondre aux objectifs fixés, nous avons organisé notre travail selon trois
étapes principales :

Extraire la géométrie de notre aile en 3D a
partir d’'un programme MATLAB dont on va
créer un premier maillage optimisé et raffiné
en 2D, ensuite en 3D a partir des commandes
d’OpenFOAM, blockMesh et snappyHexMesh

| ]

Choisir la méthode numérique pour la
discrétisation des équations gouvernant notre
phénomene physique. En suite , déterminer le
solveur ainsi que le modele de turbulence que
nous allons utiliser pour résoudre notre probleme.

Une premiere compagne de calcul et de
validation est consacrée au cas 2D sans et
avec effet thermique. Ensuite, le calcul sera
étendu au cas 3D d'une aile rectangulaire de
faible allongement et ayant comme
géométrie de base le profil NACA0012.
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Fondements théoriques
Généralités sur les micro-drones

Mise en équations

Auparavant, les chercheurs ont donné beaucoup d’importance aux écoulements a haut nombres de Reynolds R 25.10°,
La prédominance de ces recherches (écoulement autour d’un profil d’aile) a été motivée par leur applications dans le
domaine commercial et militaire.

En effet, de nos jours les études aérodynamiques, numériques ou expérimentales,
ont porté intérét vers les véhicules volants a bas nombres de Reynolds. tels que,
les planeurs, les éoliennes, les drones et les micro-drones MAV (Micro-Air-Vehicles).

Les micro-drones MAV :

Un micro-drone est un drone de taille réduite. Les micro-drones
représentent la 3é¢me génération de drones. On les nomme parfois MAV
(Micro air vehicle) présente les caractéristiques suivantes : une masse

inférieure a 5 kg et une envergure inférieure a 0,7 m
Les micro-drones, peuvent étre classés en trois catégories principales selon
leur mode de sustentation : voilure fixe, voilure tournante et voilure

battante ou vibrante. —




Fondements théoriques

Généralités sur les micro-drones

Mise en équations

Méthodes de vol et applications :

Selon la taille du micro-drone, qui est petite ,ce sont généralement des véhicules a rotors (ou voilure tournante) qui
utilisent des ailes fixes et des hélices. Pour les micro-drones plus petits, volant a un nombre de Reynolds plus faible, la
mécanique du vol des insectes devient intéressante.

Les bénéfices potentiels des micro-drones sont extrémement prometteurs. Leurs applications possibles comprennent
notamment la détection de drogues ou de poisons, la recherche et le sauvetage dans des batiments en feu ou apres des
catastrophes naturelles. D'autres applications militaires sont la reconnaissance et la surveillance.
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Mise en équations

La simulation numérigue d'un probleme de mécanique des fluides, en particulier le domaine lié a I'aérodynamique
externe passe forcément par la formulation mathématique puis par la résolution numérique des équations gouvernant le
probleme physique. On considere notre écoulement ,un écoulement visqueux gouverné par le systeme d’équations de
Navier-Stokes. Ces dernieres sont uniguement celles qui expriment la variation de la quantité de mouvement auxquelles on
y ajoute les équations de conservation de la masse et de I'énergie.

La valeur faible d’allongement favorise I'apparition d’'un écoulement tridimensionnel qui génére des turbulence marginaux
qui influe sur la stabilité des calcule et la convergence de la solution. Donc on introduit des modeles de turbulence dans
notre calcul pour le stabiliser.

On a utilisé le modele de turbulence RANS de type K-w SST car il est le plus fiable en qualité de calcul de turbulence
prés et loin des parois.
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Mise en ceuvre

Choix de I'outil Présentation de I'outil LEVBIMEEEER (SO L Résultat

Plusieurs problemes d'aérodynamiques sont gouvernés par des équations complexes et difficiles a résoudre. Pour cela
la simulation numérique intervient fortement pour faciliter leurs résolutions en remplacant les essaies expérimentaux en

. OpenVFOAM

Le choix a été fixé sur l'utilisation d'un outil de simulation numérique libre et totalement ouvert, OpenFOAM. Ce
dernier est intéressant a plusieurs égards, c'est une bibliotheque écrite dans un langage de programmation objet (C++).

La validation du code a été réalisée par de nombreux travaux de these dans différents domaines de la mécanique
des fluides numériques tels que les méthodes numériques, les écoulements diphasiques, ou encore les simulations
d’écoulements turbulents et laminaires.
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En premier lieu, il peut étre utile de bien préciser la définition de I'outil OpenFOAM. Voici donc une partie qui s'appuie sur
les différentes caractéristiques de cet outil .

Domaines d’applications :

OpenFOAM, comme tout logiciel de CFD, est utilisé dans plusieurs domaines de la recherche scientifique, telle que la
médecine, 'architecture, I'aéronautique, la construction d’automobiles, ou encore dans la finance. Beaucoup d’entreprises
ont choisi ce logiciel a cause de sa souplesse et son adaptation facile.

Les fonctionnalités d'OpenFOAM :
Le logiciel est considéré comme une boite a outils CFD, avec 200 programmes totalement accessibles.
+» Mailler : OpenFOAM permet de faire des maillages entierement structurés par |'utilitaire « blockMesh », ou de type
non structuré par « snappyHexMesh » qui est un outil qui permet, a partir d'une simple géométrie 3D, de mailler le
domaine qui I'entoure en quelques opérations seulement . Il permet aussi de travailler a partir de maillages faits
depuis d'autres logiciels comme Gambit.

¢ Faire de la CFD : OpenFOAM est donc capable de résoudre les équations de la mécanique des fluides via des solveurs
basés sur la méthode des volumes finis, pour des écoulements stationnaires, instationnaires, compressibles,
incompressibles, transfert thermique, combustion, multi-phasique, ... etc.
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X/

%+ Post-traiter : pour le post traitement, OpenFOAM utilise des fonctions en forme de programme qui
permettent de calculer a partir des résultats obtenus les différents parametres comme les coefficients de
pression, de portance et de trainée.

Les avantages d’OpenFOAM:

Les points forts d’'un logiciel open source sont tres loin de ce que beaucoup de gens pensent. La communauté des
développeurs est tres active, et l'utilisateur n’a pas besoin d’attendre pour recevoir les nouveautés d’'OpenFOAM, sans
parler de l'aide qu’on peut avoir sur n‘importe quel sujet a nimporte quel moment.

++ La gratuité : Le principal avantage d'OpenFOAM est bien entendu sa gratuité, qui n'est pas négligeable devant
le colt excessif des licences des logiciels de la CFD.

¢ La puissance : OpenFOAM est également un outil puissant qui contient des algorithmes intelligents permettant
de réduire le temps de calcul en fonctionnant sous forme de pas de temps dans lequel chaque grandeur a un
nombre propre d'itérations.
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+* Acces aux sources : L'utilisateur a 'avantage de modifier ou créer ses propres programmes qui conviennent au cas
étudié.

+* Facilité de programmer des équations : Par exemple I'équation de Navier-Stokes peut s’écrire sous la forme :

dpU
at

+ V.QU — V.uVU= —Vp

Alors que, le schéma équivalent de I'équation dans la logique d’OpenFOAM est :

fivm::ddt(rho, 1))
+ tvm::cdiv(pha, U)

- fve::grad(p)
)

e
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I
I
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I
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Les inconvénients d’OpenFOAM :
Malgré la grande revendication et l'accroissement de la communié des développeurs, OpenFOAM n’a pas plu aux
utilisateurs débutants.

** La complexité : Le principal défaut d'OpenFOAM est sans aucun doute sa grande complexité qui peut repousser
aux premiers abords les personnes inexpérimentées et nécessite un temps pour la prise en main. en plus de sa
OpenFOAM ne bénéficie pas d'une interface graphique.

¢ Le systeme d'exploitation : Malgré que pour un programmeur expert cela peut étre un avantage, OpenFOAM
étant sous Linux, il peut étre long pour un débutant de prendre en main ce systeme d'exploitation.

Les solveurs :

La notion de solveur est fondamentale en ce qui concerne OpenFOAM ,la premiere chose a se demander
est celle du solveur a utiliser. il n'y a pas besoin de choisir les équations a résoudre, comme pour Fluent, mais
uniqguement celui de choisir le bon solveur. On trouve dans I'UserGuide d’OpenFOAM tous les solveurs qui
peuvent étre pour les problemes de la CFD.
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La démarche de résolution :

On a vu au par avant que le probleme réside dans la
limitation de la plage de fonctionnement des MAYV, pour
résoudre ce probleme ,il faut diminuer et augmenter la
pression, respectivement sur I'extrados et I'intrados de profil
d’aile ou de 'aile. Comme la pression est proportionnelle a la
température via 'équation d’état des gaz parfaits, I'idée de
base est d’introduire l'effet thermique par diminution et
augmentation de la température respectivement, sur
I’extrados et I'intrados : refroidissement et réchauffement.

La géométrie a mettre en ceuvre :

Dans cette présente étude, on s’intéresse seulement aux
profils symétriques dont la lighe moyenne se confond avec la
corde du profil et pour ¢ca on a choisi le profil symétrique
NACA0012 d’'un MAV de 3,81 cm de corde et d’allongement
AR=2.

Mise en ceuvre

La démarche de résolution .
Résultat

Afin, d’avoir la géométrie du profile d’aile ou de l'aile

on a utilisé MATLAB, un fichier octave a été généré
pour qu'on puisse créer un fichier .stl qui constitue
I'aile de type NACA0012.
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Le type d’écoulement mis en jeu :

Dans cette étude, I'écoulement est physiquement considéré comme incompressible permanent. Cependant, la faible
valeur d’allongement favorise un écoulement tridimensionnel, et la technique basée sur la génération d'un écart
thermique entre l'intrados et I'extrados conduit vers une variation de la masse volumique , donc I'écoulement n’est plus
incompressible.

Le choix d’un solveur compressible est indispensable car il permet de coupler la temperature a la pression.
I'introduction des modeles de turbulence malgré la prédominance du caractere laminaire (faibles nombres de Reynolds)

permet de résoudre les problemes de divergence qui peuvent avoir lieu pour les angles d'attaques élevés.

C'est pourquoi on a utilisé le solveur rhoSimpleFoam développé spécialement pour un cas compressible et stationnaire.



Mise en ceuvre

Création de maillage primaire par blockMeshDict :
blockMeshDict est une commande essentielle pour la création de maillages pour le domaine a étudier que ce soit en
2D ou 3D, contenant les points de frontieres du domaine et les liaisons entre tous points en créant ainsi les limites du
domaine.
Raffinement par snappyHexMeshDict :
La commande snappyHexMesh permet d’insérer notre gé¢ométrie dans le maillage primaire via la commande
surfaceFeatureExtract et ainsi raffiner notre maillage aux alentours de la géométrie.
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Afin de mettre en évidence I'impact de 'effet

thermique sur le champ d’écoulement, Deux calculs ont été < le deuxieme avec un effet thermique,

effectués avec et sans effet thermique pour le cas 2D, et I'intrados chauffé a Ti=400K® et I'extrados

deux autres pour le cas 3D. refroidi jusqu’a Te=200K° sachant que la
température ambiante  est toujours de
300K" .

Le profil 2D :

On a simulé l'écoulement d’air 2D autour du profil daile
NACA0012, le nombre de Mach est de M=0.045 d’environ 15,62
m/s , une pression de 101325 Pa et une température externe
de 300 k’ en deux calculs:

/7

** le premier sans effet thermique, notre profil
d’ail 2D est avec une température égale a la
température ambiante de 300K°
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Résultats et discussions

La pression

A. Sans effet thermique B. Avec effet thermique
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Profil de vitesse autour du profil en angle d’attaque a=15°

A. Sans effet thermique B. Avec effet thermique
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La validation avec I’éxperience de kim et al

w HKim et al [22] Te=290 K, Ti=360 K

FKim et al [22] Te=360 K, TI=280 K
OpanFoam Extrados Ta=360 K, Intrados Ti=220 K
OpenFoam Extrados, Intrados Te=T=297 K {(Sans «ffet thermique)
OpanFoam Extrados Te=220 I, Intrados Ti=360 K
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La simulation de l'aile en 3D :

On a utilisé les mémes étapes de calcule gu’on a fait dans le cas 2D . Le calcule 3D est utilisé pour la validation de la

solution et est-ce que elle est réellement faisable. Car un calcule 2D est insuffisant due a la géométrie et aux dimensions
particulieres des MAV.

D’une autre part, la simulation 3D est plus lente et plus difficile, donc on a simplifié le calcul par :

X/

s Lutilisation de la commande (decomposeParDict) qui permet de faire des calculs en paralleles
donc le temps de calcul diminuera.

+* On a défini les patches face et arriére (front et back) en symetryPlane pour calculer que la moitié
latérale du maillage et faire la projection pour I'autre moitié.
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Différence des coefficients de pression sur I'extrados et I'intrados et sur le plan Z=0.038 (milieu de l'aile) sans et avec
effet thermique pour a=0°

0N laen

MCasX) D61

A. Sans effet thermique B. avec effet thermique
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Les coefficients de pression tout au long de I'aile de profil NACA0012 avec et sans effet thermique en 3D a a=0°
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Champ de pression et de vitesse de I'aile 3D de profil NACA0012 en a=18°

Sl e

e
Fri it

A. champ de vitesse B. champ de pression
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Conclusion

En fonction des résultats obtenus on conclu :

- La création du gradient de température entre les deux surfaces de
I'aile améliore les performances aérodynamiques et permet
d’augmenter la plage de fonctionnement aussi bien en 2D gu’en 3D.

- Cependant, dans le cas pratique, avec les dispositifs nécessaires
pour le réchauffement et le refroidissement de l'aile qui peuvent

diminuer le rendement aérodynamique des micro-drones restent u

autre probleme a simuler et a tester.

&
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