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INTRODUCTION GENERALE

INTRODUCTION GENERALE

L ’aérodynamique est I’étude des phénomeénes qui se créent autour d’un
mobile (aéronef) en déplacement dans I’air, donc I’aerodynamique fait partie de
la mécanique des fluides qui étudie le déplacement de |'air et des gaz, ainsi que
les forces agissant sur des corps en déplacement relatif dans ces fluides. L'éude
consiste a examiner en premier lieu le milieu dans lequel les aéronefs évoluent,
puis de déterminer quels sont les critéres applicables a ces aéronefs pour qu’ils
aient la forme la plus appropriée au déplacement d'un avion en vol, Comme en
peut aussi appliquer cette théorie pou étudier les forces exercées par le vent sur
un bétiment, ou encore celle du fonctionnement d'un moulin a vent est des
exemples d'applications de I'aérodynamique.

Le probleme consiste par exemple évaluer les performances d’un profil
d’aile, notamment les forces de portance et de trainée pour une incidence donnée

Ces forces résultent de I’intégration des forces élémentaires de pression et
de viscosité qui s’exercent a la surface de I’aile ,elles sont déterminées par
I’étude de I’ensemble de I’écoulement au tour du profil.

Or nous verrons que les forces qui régissent le mouvement ont plus ou
moins d’importance selon la région de I’espace considére . en aérodynamique
classique, il apparait que les effets de la viscosité deviennent négligeables loin
de I’aile . dans ces conditions , I’étude de I’écoulement dans cette région se
trouve s’inplifiee en vertu de I’approximation dite du’ fluide parfait * ou non
visqueux . notons que I’on néglige pas la viscosité ,mais ses effets .de plus,
cette notion de fluide parfait ne doit pas étre confondue avec celle de gaz parfait,
un gaz est parfait lorsque son énergie interne et son enthal pie ne dépendent que
de la température . I’air sera considere comme un gaz fardait , mais sont
mouvement autour d’un fluide parfait selon que I’on tient compte ou non des
effets de laviscosité et de la conductibilité thermique.

Loin de I’aile , I’écoulement est éudie avec les simplifications du fluide
parfait mais, pres de la parois , ces approximations tombent en défaut . car les
effets des forces de viscosite cessent d’étre negligeables devant ceux des forces
d’inertie et de pression . en restant dans le cadre de I’aérodynamique classique .
on verra que les effets de la viscosité sont confines dans une région d’épaisseur
faible devant la corde du profile , cette zone est appelée la couche limite . en
ava du profil, les couches limites se développant a I’extrados et a I’intrados se
fondent pour former le sillage dans lequel il importe également de prendre en
compte les effets visgueux.



INTRODUCTION GENERALE

Depuis Otto Lilienthal et Clément Adler dans les années 1890, les engins
volants on énormément évolué.

C’est particulierement vrai du point de vue des performances, car entre les
50 meétres de Clément Adler, et les milliers de kilométres que font tous les
jours nos longs courriers, Il a fallu modifier et optimiser énormément de
caractéristiques. L’une d’entre elles, parmi les plus importantes, c’est
I’aérodynamique.

Chacun a vu dans son enfance, que le fait de passer lamain par les vitres
d’une voiture engendrait une résistance. L’air en mouvement apporte une
pression sur la main. Le vol est basé sur ce principe: s’appuyer sur I’air. Tout
I’art, maintenant, étant de maximiser ce facteur d’appui : la portance, tout en
réduisant la résistance de I’air au vol qui engendre des pertes plus que
substantielles d’énergies, et donc de carburant.

Il est nécessaire pour cela d’étudier la forme des ailes : que se soit la
forme projetée dans le plan: delta, trapéze, ..., et surtout, ce qui est
particulierement important : le profil (section) de Iaile.

Divers moyens, expérimentaux, ou calculatoires existent pour ces
études. L’essor de I’informatique de ces 30 dernieres années permet a moindre
colt de faire des études aérodynamiques numeriques fiables, pour autant que
I’on maitrise les hypotheses utilisées dans le code de calcul.

Une des méthodes utilisée est « la méthode des panneaux ». Elle a
servi au développement des avions commerciaux actuels, dont le prestigieux
concorde, unique avion commercial supersonique.

Or, cette méthode qui est encore a la base de codes commerciaux
utilisés en construction aéronautique existe sous plusieurs formes ayant
chacune avantages et inconvénients. L’étude qui va suivre permettra de faire le
point sur toutes ces variantes utilisées dans I’étude de profil d’ailes, et
développera une de ces méthodes : 1a méthode de panneaux avec tourbillons
par formulation de ligne de courant.

Les résultats mettront notamment en évidence I’importance du nombre de
panneaux dans la précision du cacul, les répartitions des coefficients de
pression sur le profil, ainsi que I’évolution de la portance en fonction de

I’incidence.



CHAPITRE Il COUCHE LIMITE

1.1 INTRODUCTION

La propagation de la chaleur atravers un fluide (air, eau) est un phénomene
bien connu qu’il est facile de mettre en évidence par des expériences
élémentaire. Tout le monde a observé I’augmentation de la température en un
point eloigné d’une source de chaleur. Ce résultat est I’effet d’une propriété du
fluide qu’on appelle la conductibilité thermique : elle se traduit par un transfert
de chaleur, donc par un transfert d’énergie.

D’autre part, la cuillere qui remue localement le café dans une tasse tend a
entrainer dans son mouvement I’ensemble du liquide et méme la tasse si celle-ci
est libre de tourner. Ce résultat est I’effet d’une autre propriété du fluide qu’on
appelle la viscosité : elle se traduit par un transfert de quantité de mouvement
associé adesforces de viscosite.

Ces deux propriétés ont une cause commune : les chocs intermoléculaires
qui, progressivement, transportent dans I’ensemble du milieu une information
délivrée en un point. La transmission de la chaleur ou de la quantité de
mouvements est assurée par un phénoméne de diffusion. Ainsi, un fluide
guel conque est toujours visqueux et conducteur de la chaleur.

L aérodynamique en fluide visqueux s’attache spécialement a I’étude des
effets de la viscosité et de la conductibilité thermique lorsgue le fluide est en
mouvement relatif par rapport a un obstacle. Ce mouvement est déterminé par
I’équilibre des forces en présence : forces d’inertie, de pression et de viscosité.
Les forces visgueuses, de la méme facon que celle de pression, sont des forces
de surface qui agissent a I’intérieur du fluide, mais également entre des milieux
de nature différente; elles agissent en particulier le long de la surface de contact
entre le fluide et le solide.

Le probleme consiste par exemple a évaluer les performances d’un profil
d’ail, notamment les forces de portance et de trainée pour une incidence donnée.
Ces forces résultent de I’intégration des forces élémentaires de pression et de
viscosité qui s’exercent a la surface de I’aile : elles sont déterminees par I’étude
de I’ensemble de I’écoulement autour du profil.

Cette notion du fluide parfait ne doit pas étre confondue avec celle de gaz
parfait: un gaz est parfait lorsque son énergie interne et son enthalpie ne
dépendent que de la température. L’air sera considéré comme un gaz parfait,
mais son mouvement autour d’un profil d’aile est traité comme celui d’un fluide
visqueux ou d’un fluide parfait selon que I’on tient compte ou on des effets de la
viscosité et de la conductibilité thermique.

24



’ CHAPITRE Il COUCHE LIMITE

Loin de I’aile, I’écoulement est étudie avec les simplifications du fluide
parfait mais, prés de la paroi, ces approximations tombent en défaut car les
effets des forces de viscosité cessent d’étre négligeables devant ceux des forces
d’inertie et de pression. En restant dans le cadre de I’aérodynamique classique,
on verra que les effets de la viscosité sont confinés dans une région d’épaisseur
faible devant la corde du profil ; cette zone est appelée la couche limite. En ava
du profil, les couches limites se développant a I’extrados et a I’intrados se
fondent pour former le sillage dans lequel il importe également de prendre en
compte les effets visgueux.

Ce travaux pratiques a pour objet I’étude de la couche limite, mais il vise
également a montrer I’imbrication des approximations de fluide parfait et de
couche limite. En effets, I’aérodynamique en fluide parfait et I’aérodynamique
en fluide visqueux ne sont que deux aspects d’une méme théorie, dont le but est
notamment le calcul de I’écoulement autour d’un profil d’aile. En fait, seule une
petite partie de I’étude des couches limites sera abordée car I’écoulement sera
suppose laminaire.

I1.2- LE CONCEPT DE COUCHE LIMITE

Lanotion de couche limite a éé introduite par prandtl en 1904 .
L’idée est d’admettre que les effets de la viscosité ne sont sensibles qu’au
voisinage de la paroi et qu’ils peuvent étre négliges a I’extérieur d’une mince
couche fluide adjacente a la paroi . pour le fluide extérieur, que I’on peut
considérer comme parfait , tout se passe comme si le profil réel n’était modifié
que légerement par la présence de cette couche limite ainsi ,on concoit que la
théorie du fluide parfait donne des résultats corrects .

Dans la couche limite , la vitesse du fluide, nulle a la paroi d’apres la
condition , Augmente trés rapidement avec la distance normale ala paroi .
plus loin, ele tend vers un état ou les variations normales de la vitesse dans
la couche limite sont suffisamment rapides pour conduire a des vitesses de
cisaillement visqueuses appréciables ,|esforces de viscosité sont pratiquement
négligeables (devant les forces d’inertie et de pression), de telle sorte que le
fluide est assimilable a un fluide parfait .

L’exemple de couche limite le plus fameux est fourni par I’écoulement sur
une plague plane . le corps est défini comme une paroi infiniment mince qui
forme un demi plan d’envergure illimitée et dont la surface est paraléde a la
vitesse de I’écoulement a I’infini (fig ci -dessous).

En fluide parfait, cet obstacle ne perturbe pas I’écoulement et la vitesse est
constante partout .
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CHAPITRE Il COUCHE LIMITE

1 =
N

Figll.1l. — Couchelimite sur une plague plane

En fluide visgueux ,la vitesse est nulle a la paroi .elle augmente
rapidement suivant une normale a la paroi , jusqu’a une vitesse tres peu
différente decelledu fluide parfait et reste ensuite pratiquement constante

Par commodité d’expression , on définit une épaisseur de couche limite.
Conventionnellement, on utilise la distance ala paroi, ou la vitesse longitudinale
vaut 99 % de la valeur de la vitesse de I’écoulement extérieur .

Cette distance est notée 6,99. Cette définition est tout a fait arbitraire et il
faut signaler de plus que le traitement mathématique du probleme impose de
rejeter la frontiére de la couche limite a I’infini, des épaisseurs caractéristiques
de la couche limite mieux définies seront introduites plustard .

L’ épaisseur de la couche limite augmente quand la distance au bord
d’attaque augmente .de ce fait , la vitesse verticale n’est pas nulle . les lignes de
courant ne sont donc pas paralleles a la paroi . on montera gu’elles s’en
éloignent légérement .

Les lignes de courant de I’écoulement extérieur pénétrent dans la couche
limite par sa frontiere . le long de leur trgjet suivant une ligne de courant |, les
particules fluides sont freinées et perdent peu a peu de leur énergie par le
travail des forces de viscosité . c’est ce qui explique I’épaississement progressif
de la limite . De fagon équivalente , on peut traduire I’épaississement de la
couche limite par une combinaison des effets de convection et de diffusion. La
viscosité a tendance a transporter par diffusion un déficit de quantité de
mouvement depuis la paroi vers I’extérieur, alors que I’effet de convection
consiste en un transport le long des lignes de courant, c’est a dire presque
paralélement a la paroi. Aussi, a une méme distance de la paroi, la vitesse des
particules a tendance a diminuer quand elles s’éloignent du bord d’attaque.

26
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L’effet des forces de pression, telles que celles qui existent pour un
écoulement autour d’un profil, modifie I’épaississement de la couche limite. Si,
par exemple, le gradient de pression longitudinal est positif, les forces de
pression s’opposent au mouvement et, donc le ralentissent. La couche limite
s’épaissit donc plus vite. Dans le cas extréme, les vitesses longitudinales
peuvent devenir négatives pres de la paroi ; I’écoulement s’inverse dans cette
région et les particules fluides ont tendance a s’éloigner de la paroi : la couche
limite décolle. Au contraire , en présence d’un gradient de pression longitudinal
négatif, la couche limite s’épaissit moins vite.

De méme, I’aspiration ou le soufflage vertical a la paroi modifient
I’épaississement de la couche limite. Un soufflage a tendance a accroitre
I’épaississement et une aspiration a I’effet contraire. Ces procédés sont utilisés
pour réaliser le «controle» de la couche limite. Par exemple, une aspiration
peut permettre d’éviter le décollement.

La notion méme de couche limite telle que nous I’avons présentée jusqu’a
présent impligque que le champ de pression calculé par lathéorie du fluide parfait
est peu modifié par la présence de cette couche limite. En cas de décollement,
cette assertion n’est généralement plus valable. Cependant, la notion de couche
limite peut étre étendue sous certaines réserves et a condition d’apporter des
ameénagements alathéorie.

L’exemple représentatif est donc celui de I’écoulement sur une plaque
plane. Néanmoins, cet exemple simple nécessite encore de préciser les
conditions de validité de la notion de couche limite. En effet, selon I’idée que le
champ de pression est peu perturbé par les effets visqueux, il découle que, vu
par I’écoulement extérieur, I’obstacle fictif formé par la plague plane et sa
couche limite doit étre extrémement élance. A une distance L du bord d’attaque,
I’épaisseur de couche limite doit donc étre faible devant la distance L.:

d<<L

Nous allons énoncer la condition pour qu’il en soit ains.

La couche limite peut étre définie comme la région dans laquelle la variation
normale de vitesse est suffisamment rapide pour que la force de cisaillement
visqueuse a laquelle elle donne lieu soit de I’ordre de grandeur de la force
d’inertie. 1l convient donc de comparer I’ordre de grandeur de ces deux forces.
Pour comparer les ordres de grandeurs de ces deux forces, il convient d’analyser
les variations typiques de vitesse suivant X et y, comme elles sont représentées
ci-dessous. Ainsi, a I’extérieur de la couche limite,
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Diffusion

|

7‘# 4 Y4,

Convection

4—— L — 4 Tp r

Figll.2. — Variations typiques de la vitesse.

|1.3-introduction ala couche limite laminaire

Pour un nombre de REYNOLDS élevé ( Re >> 1), on a constater
expé&rimentalement que les effets du s a la viscosité dans un écoulement autour
d’un corps solide sont restreints a des couches minces localisées le long de la
surface du corps et en aval du sillage du corps. Ces couches minceslelong de la
surface du corps sont appel ées couches limites.

A I’intérieur de ces couches la vitesse tangentielle (u (y) ) par rapport ala
parois change rapidement , cette vitesse est égale a z&ro ( 0) ala parois et se
rapproche a la vitesse Ue a I‘extérieur de cette couche limite ou I’écoulement
est non visqueux.

Cette variation se produit sur une distance caractéristique 6 de la couche
qui est appel € épaisseur de la couche limite.
La couche limite est dite mince quand on aura 6/ L <<1, ou L représente une
dimension caractéristique du corps face a I’écoulement.
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fig.I1.3 couchelimite sur une paroi
|I.4.Equation dela couchelimite

Concernant [I’écoulement dans la couche limite , la longueur
caractéristique L dans la direction x étant d’un ordre différent de celui de & dans

la direction y, certains termes dans les équations exactes jouent un réle
négligeable.

Donc on peut construire une théorie approximative mais systématique
pour les couches limites a partir des équations exactes.
L es équations approximative peuvent étre résolues dans plusieurs cas, aors que
les équations exactes n’admettent pas de solutions analytiques.
La vitesse a I’exterieur de la couche limite Ue(x) est une fonction de x et la
pression associée a Ue(x) est donnée par :

Uedue:—idpe, ou pe+1rU§:cte (1.1)
dx rdx 2

En utilisant la notation v = ('u,v), I’équation de continuité devient :

Tu, Vg (11.2)
x Ty

L’ ordre de grandeur du premier terme est défini par la variation Au par
rapport lalongueur caractéristique L dansladirection x. Cette méme variation
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est de Q(Ue) ( notation Q veut ordre de grandeur ) sur la distance
caractéristique L.

Donc ou/ ox est de Q ( Ue/L). Pour le deuxieme terme il s’agit de la
variation Av par rapport lalongueur caractéristique 6 dans ladirection y.

A laparoisou y=0 ona v=0 eta la limite supérieure de la couche limite
ouy est deQ(d ), lavaleurdev est désignéepar v (X,0)=Vs.

Donc ov/ox estde Q(vs/d).

Par ailleurs les deux termes de I’équation de continuité ont le méme ordre de
grandeur dans la couche limite. Ils mettent en relation le débit du fluide qui
entre dans la couche limite a salimite ; par consequent on obtient :

vV=vs= Q(Ues/L) (11.3)
Puisque 8 <<L ona Vvs << Ue etdonc I’écoulement est presque parallele a
la paroi.

Pour déterminer I’ordre de grandeur des termes dans les équations de
mouvement de NAVIER-STOKES:

u_ _ _

flu Ju_ 19p, (‘Hu ‘ﬂuj

X ﬂy r fix x> ‘Hz/ (11.4)
TRLLATIVAIANE (ﬂ v, 1 ]
™% Ty rqy ™

On considére d’abord la composante 1‘équations de mouvement de NAVIER-
STOKES dans ladirection des x :

2 2
TRCSRVALL NS S B P

*x vy rx % o Ty?
i Q[

o Q(Ul_dLéI j (I1'5)

W)
F- )

L’ordre de grandeur du deuxiéme terme a été determiner par I’utilisation
de I’équation (11.3).
Il s’en suit que les deux premiers termes de I’équation ( 11.5) ont le méme
ordre de grandeur.
Par contre, le premier terme contenant la viscosité est plus petit que le second et
peut étre négligé.
L’ordre de grandeur des termes d’inertie et de viscosité indique donc que :

] Q( ): ordredegrandeur
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(U2/2)=Q(vU2/ &)

d’ou on tire:
d_of 1 _ Vel
I—Q(EJ , aec Re= - (”-6)

On considére maintenant la composante |‘équations de mouvement de
NAVIER-STOKES dansladirection desy :

2 2
v,  Wwv_ 1% v TV

U—+V—=———+n
% v o rfy ™ W

u%=Q(UeUL—ezd] Q( ): ordredegrandeur

v ud(udi1i

—= e e = .7
K I ( L dD (-0
1 ( Ud 1
n‘ﬂxz_Q[n L sz

1 (. Ud 1

ﬂyz_Q[n L dzj

Lestermes u ( ov/ ox), v(ov/ oy ) et v( o2v/ 6y?) sont de ordre de
grandeur de (Ued/L?) selon I’équation (11.6).
Il s’en suit que :

1ep_ofU2
LB _o[%] (11:8)

C’est -a dire que le gradient de pression dans ladirection y est au premier ordre
éga azé&o, donc lapression est constante dans la direction y perpendiculaire a
la paroi dans lacouche limite :

m=O , dou p=p(x) (11.9)
Ty

Par contre la variation de la pression dans la direction x est imposé
par I’écoulement non visqueux a I’extérieur de la couche limite est donné par
(11. 1). Pour lacouche limite bidimensionnelle incompressible les équations au
premier ordreded /L sont aing :
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T
St 1110
4

ST IL11

& pdx d

p

Z_o IL12
L

le nombre de Reynolds :

Nombre R qui caractérise |'écoulement d'un fluide : lorsgu'il est inférieur a
une certaine vaeur critique (env. 2 000), I'écoulement est laminaire; dans le cas
contraire, il est turbulent.

Re=p.U.L /u=U.L Iv . (L : longueur caractéristique).

|1.5.Epaisseur de couche limite

|1.5.1.Epaisseur cinématique 4

L *épaisseur cinématique & de la couche limite est définie conventionnellement
a partir du rapport entre la vitesse du fluide sur la frontiere ( v1) et sa vitesse V
loin de la paroi, dans la méme section normale ala paroi,
Figure (11.5). Ce rapport est en général pris égal a 0,99, ce qui signifie que, dans
la zone potentielle, lavariation du vecteur vitesse reste inférieureal %. On a:
V1 = 0,99 \Y a y = d

[1-01]
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C.L Décolleme
L aminai nt

Couche
C—L _ Limite
décollée

—

T T

TS
ST,

Figurell-4: épaisseur dela couchelimite.

11.5.2. Epaisseur de déplacement © (%)

L’épaisseur de déplacement & * est I’épaisseur, au voisinage de la

paroi, qui ne devrait pas contenir d’écoulement si la vitesse du fluide était

Vv,
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constante, et égale a celle de I’écoulement potentiel V, pour avoir le méme débit
Suivant cette définition et en notant par  le débit volumique par unité de

longueur dans la couche limite, supposée bidimensionnelle, on a:

3o

11.5.3.Epaisseur de quantité de mouvement 9 ou épaisseur dynamique::

L’ épaisseur de quantité de mouvement d,,est I’épaisseur, au voisinage de la
paroi, qui ne devrait pas comporter d’écoulement pour que la perte de flux de
quantité de mouvement, si la vitesse valait partout V, soit la méme que dans le

cas réel, Figure (11.5). Dans le cas réd, la perte de flux de quantité de

Yo

mouvement vaut :

SR . . w T . Pemm sy N e

‘& ) @paissaur cinétiquea I\-E-'I épaisseur da ¢ ) apaisseur de quantité
- r =

= déplacement de mouvemeant

Figurell-5. Définition des épaisseurs de la couche limite cinématique.
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Facteur deforme

5*
H=—.
I_L;‘I*
Force defrottement
., Ou
'p = '-.#‘%]y_lﬁ
Coefficient de frottement
T
(s = -l—p -
4 AU

|1.6.Transition dansla couchelimite
Dans la couche limite, I’écoulement est toujours laminaire. A une
certaine distance du bord d’attaque de la plaque, I’écoulement peut devenir
turbulent
Cette distance dépend de la valeur de V. La limite d’apparition de la turbulence
est caractérisée par une brusque augmentation de la dérivée deV par rapport a X
1

— oV, . . . N : .
et du cisaillement ou dea—y alaparoi. Le point ou se produit latransition

X, est donné par e nombre de Reynolds de couche limite :
t

V.X,
n

Re =

xt

Rext est de I’ordre de 3,195

Cependant, la zone laminaire existe quel que soit le niveau de turbulence
qui peut avoir lieu dans le courant libre. En effet, dans la partie turbulente de la
couche limite, les fluctuations propres a la turbulence tendent graduellement
vers 0 au voisinage immédiat de la paroi. Aingi, il persiste toujours un film
laminaire entre la paroi et la zone turbulente. La présence de ce film laminaire,
dit encore sous-couche limite laminaire, est due au fait que dans cette zone la
compétition entre les forces de viscosité et les forces d’inertie tourne a
I’avantage des premieres du fait de la forte valeur du gradient de la vitesse d’une

part, de la faible valeur de la vitesse (qui tend vers 0 a la paroi) d’autre part.
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Lacdérité du son —-nombrede Mach

La vitesse du son joue un role fondamentale dans la suite de notre étude
elle est symbolise couramment par a, €elle définit comme la vitesse de
propagation d’une perturbation infiniment faible crée dans I’air au repos cette
perturbation ponctuelle élémentaire produite au temps t=0 est a un instant t
postérieur une onde sphérique dont le rayon est at.

Lorsque le point p I’origine de la perturbation est animé de la vitesse V par
apport au fluide au repos deux cas sont a distinguer selon que le rapport M=V/a,
appel € nombre de Mach est inférieur ou supérieur a 1.

I1.7.Compressibilité et incompressbilité:

Lorsqu’un corps se déplace a des vitesses relativement faibles on suppose
que I’air se comporte comme s’il était incompressible malgré qu’il est
compressible en rédlité.

Bien entendu que cette supposition n’est pas vrais ;l’air est effectivement
compressible et dilatable a toutes les vitesse. la volumique de I’air varie
lorsqu’un avion se déplace aux vitesse ordinaire de vol. cependant nous faisant
une erreur pour ainsi dire négligeable en supposant que I’air était incompressible
tandis que la simplification que la simplification que cette supposition apportait
a I’étude de I’aérodynamique aux basses vitesses était loin d’étre négligeable .

Lorsque nous approchons de la vitesse de son , I’erreur induite par une telle
supposition n’est plus acceptable :

La compression et la dilatation apparaissent d’une facon évidente on peut
plus considérer que cette élément se comporte comme I’eau et nous devons
aborder I’étude de ce sujet d’une facon différente.

Maintenant si on traite le domaine transsonique , nous traitons avec un fluide
compressible et dilatable.

Les tables qui suivent nous donnent une idée de I’erreur impliquée. elle
indique le pourcentage d’erreur dans I’estimation de la trainée d’un corps a
différentes vitesses lorsqu’on applique les lois ordinaires de I’aérodynamique
c’est a dire lorsque on suppose que I’air est incompressible.
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VTESSE Erreur induite en
supposant que I’air est
M/s noeuds Km/h incompressible
o 161 Environ 1/2%
175 322 Moins de 2%
260 483 4%
347 644
436 805 %
522 966 11%
16%

Il apparait donc clairement qu’il faut commencer a changer nos conceptions a
des vitesses tres inférieurs & 661 nceuds.

!

Muide s'&ceuland & grande vitesse .
it burbwlent

FIG.7.fluide laminaire-turbulent
|1.8. Laportanceet latrainé:

En tant que somme des forces aérodynamiques appliques a I’aile la

résultante matérialise tout les effets dus a la réesistance offerte par I’aile au
déplacement de I’air. Ces effets sont utiles lorsqu’ils participe a la sustentation
ou missible lorsqu’ils s’opposent a I’avancement. Pour matérialiser ces deux
effets et faciliter I’explication des phénomeénes intéressant I’aile on décompose
la résultante aérodynamique en deux forces:
L’une perpendiculaire au vent relatif appelé portance, elle matérialise la partie
utile de la résultante qui assure la sustentation de I’aile et permet le vol. dés
qu’elle est égale au poids de I’avion celui-ci peut se maintenir en équilibre dans
I’air.
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L autre paralléle au vent relatif appelé trainée elle matérialise la fraction
nuisible de la résultante exerce toujours son action en sens inverse du
mouvement de I’aile et s’oppose a celui-ci.

D’une maniére plus précise on définit :

alla Portance:

La portance, qui assure la sustentation de I’avion, est proportionnelle a
I’aire de la voilure, qui est la surface exposée au flux d’air, ainsi qu’au carré de
la vitesse de ce flux d’air. Elle est aussi proportionnelle a I’angle d’incidence,
qui correspond a I’angle sous lequel le flux d’air rencontre le plan de
sustentation.

Ces facteurs de proportionnalité ne se vérifient que pour des incidences
inférieures a une incidence limite, appel ée incidence de décrochage. Au-dela, le
flux d’air déecolle, provoquant un abaissement progressif ou brutal de la
portance.

Lorsqu’un avion vole a altitude et & vitesse constantes, son poids est
équilibré par la portance. Si I’angle d’incidence augmente, tout en restant
inférieur a I’incidence de décrochage, I’avion s’élevera. Si I’angle d’incidence
diminue, c’est-a-dire si I’aile s’incline vers le bas, I’avion perdra de la portance
et commencera a descendre. De méme, un avion prendra de I’altitude si on
augmente sa vitesse et en perdradans le casinverse.

Lors d’un vol, le pilote est amené a modifier fréquemment la vitesse et
I’angle d’incidence de son appareil. Ces deux parametres doivent souvent étre
contrebalancés. Aing, s le pilote souhaite augmenter la vitesse de I’avion tout
en gardant la méme altitude, il devra réduire I’incidence afin de compenser le
supplément de portance dd a I’accroissement de la vitesse de I’appareil.

Lorsque le pilote se prépare a atterrir, il fait perdre de I’altitude a son
apparell et réduit sa vitesse. Cette diminution de la vitesse provoque une chute
importante de portance, que le pilote compense en augmentant la surface de
I’aile et son angle d’incidence. Pour cela, il déploie les volets de I’avion, qui
sont des dispositifs hypersustentateurs escamotabl es, situés sur les ailes.

La plupart de ces volets sont normalement repliés pendant le vol de
croisiere. |l existe deux sortes de volets: les volets de bord de fuite, placés a
I’arriere de I’appareil, qui augmentent la portance a incidence constante et les
becs de bord d’attaque, a I’avant de I’aile, qui ralentissent le phénomeéne de
décrochage.
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b/laTrainée:

La trainee représente la force engendrée par la résistance de I’air, qui tend
a freiner le mouvement de I’avion dans I’atmosphere. Elle doit étre équilibree
par la poussée du moteur et peut étre réduite en profilant I’appareil.
Les concepteurs d’avion tente es appareils qui possédent nt de concevoir d un
rapport portance!/!trainée aussi éevé que possible, mais se trouvent limités par
des facteurs tels que la vitesse ou le poids de I’avion. De plus, lorsqu’un avion
vole a vitesse supersonique , une trainée supplémentaire apparait, diminuant
considérablement |e rapport portance!/!trainée.

c/ Larésultante aérodynamique:

Chaque corps en mouvement dans I’air et soumis de la part de celui-ci a
une résistance qui tend a s’oppose a ce mouvement cette résistance a son origine
dans les propriétes de I’air (inertie viscosité compressibilit€) mais dépend aussi
des caractéristique de corps intéressé (surface, forme,...).

Cette action de I’air se traduit en chaque point de la surface du corps par :
Une forme élémentaire de pression, perpendiculaire a la surface ;Une force
élémentaire de frottement, tangente ala surface.

Par conséquent chaque point de I’aile soumis a I’action de I’air est le
siege d’une force de pression associée a une force de frottement. I’aile est donc
soumise dans son ensemble a une multitude d’action élémentaires. Dans un
soucis de simplification on décide de remplacer toutes ces forces € émentaires
par une force unique appel € résultante aérodynamique.

La direction le sens et I’intensité de la résultante peuvent étre représente
commencement sur le profil de I’aile par un vecteur.
Le point d’application de ce vecteur sur la corde de référence du profil, porte le
nom de centre de pousse .

La grandeur de la résultante et sa position sont liées entierement a un
certain nombre de facteur parmis lesquels I’angle d’incidence .

11.9.” Les facteurs qui influent sur la portance et la trainée
Au cours des essais aérodynamique pratiqués en soufflerie, il est d’usage de
mesurer directement les valeurs de la portance et de la trainée plutét que celle de

la résultante aérodynamique .
L expérience montre que I’une et I’autre de ces forces varient avec :
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L’angle d’incidence.

Laforme du profil

La forme et I’allongement de I’aile (A=E%S)
Lavitesserelative

La surface de I’aile

La densité de I’air.

Sphére

Les objets ronds, tels que les
balles de tennis, subiszent une
trainée d'intensité modérée.

Aile d’avion

La forme d'une aile d'avion
réduit 1a trainee.

Carreé

Les objets plats 3 bords carrés
zubiszent une trainge de
grande intensité,

FIG.I1.8.ecoulement autour des parois

11.10. Le mur du son et latrainée
a/.Définition et analyse

Si nous utilisons le mot « mur » pour donner une image des difficultés
gue nous éprouvons a nous approcher de la vitesse du son ou a dépasser cette

vitesse il est tout a fait juste de dire que le nombre de Mach critique représente
laface intérieure de ce mur.
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Quels sont les problemes de vol de I’autre coté du mur c’est a dire le
vol a partir de la face extérieure? en d’autres mots nous avons dga quelques
notions du vol aux vitesses subsoniques mais qu’en est-il du vol transsonique et
supersonique ?

& mur du son

coetticient de trainée

MFi

n4

(I

nombre defdach

Fig.l1.9.le mur du son

Du point de vue de la trainée il est facile de donner une réponse
raisonnable a ces question puisgu’on les étudiées pendant de nombreuses années
tant sur le plan théorique que pratique lors des recherches sur le vol des obus et
des balles il est commode de donner cette réponse en termes de coefficient de
trainée plutbt qu’en termes de trainée.

L e graphe ci-dessus donne une tres bonne image de comportement réel du
coefficient de trainée pour un profil mince on observe que le coefficient de
trainée reste constant jusqu'a un nombre de Mach d’environ 0,7 ce qui est
conforme aux principes élémentaires mais a partir de ce point il commence a

croitre ce point correspond selon certain définitions au nombre Mach
critique a partir de M=0,8 environ le C, augmente rapidement remarquez comme
le trait plein de la courbe se transforme en pointillé puis redevient un trait plein
aux environs de M=1,2 la raison de cette particul arité graphique est intéressante
autrefois les souffleries a haute vitesse se bloguaient chague fois que la vitesse
de I’écoulement était proche de la vitesse du son puisqu’une onde de choc se
développait a angle droit par apport a la veine elleeméme et empéchait le
maintien de la vitesse. Cependant il éait possible de faire de fonctionner la
soufflerie jusqu’a M=0,85 environ et a partir de M=1,2 il y avait donc une zone
al’intérieur de laquelle il n’était pas possible d’effectuer des essais en soufflerie
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.tous ces problémes sont maintenant sont résolus dans les souffleries modernes
on a méme realisé d’autres expériences sans souffleries en larguant des corps
d’une certaine hauteur en les propulsant avec des fusées et bien sur en faisant
desessaisenval .

Apres avoir depasse un nombre de Mach d’environ 1,2 les résultats
démontrent que le Cx décroit pour redevenir constant aux environ de M=2 ou
plus mais il est maintient alors une valeur plus élevée que la valeur originale (
deux atrois fois supérieur).

En passant mentionnons qu’un corps ayant un nombre de Mach critique
élevée n’offre aucune garantie de maintenir sa supériorité a des nombres de
Mach plus élevés. En fait tout tend a prouver que ce plutdt le contraire qui se
produit. Le bon vieux spitfire fait bien de se reposer sur lesloriers acquis dans le
domaine subsonique.

La courbe montre bien que I'emplois du mot « mur » est tout a fait
fondé :il y a effectivement un obstacle a franchir. Maie elle montre aussi que les
conditions de I’autre coté du mur redeviennent plus acceptables et que I’idée du
vol supersonique que nous connaissons bien maintenant n’avait pas a étre
considérée comme farfelue.

b.Ondes de choc :

Quand la vitesse de I’écoulement autour d’un corps profilé augmente le
premier phénomeéne qui révele un changement dans la nature de I’écoulement et
latransformation en un point donné du régime laminaire au régime turbul ent.

A partir de ce point généraement situé a une certaine distance en
arriere du bord d’attaque un sillage turbulent prend naissance. Ce phénomeéne
peut se produire a des vitesses inférieures a la moitié de celle du son; il crée
bien sur un accroissement de trainée qui n’est pas conforme a ce quoi nous
pourrions nous attendre en appliquant laregle du carré de la vitesse.

A mesure que la vitesse augmente le point de transition se déplace vers
I’avant et si la couche laminaire épaissit considérablement I’écoulement peut se
décoller la zone turbulent envahit graduellement la surface de I’aile et le sillage
turbulent s’amplifie.

Quand on atteint les trois quart de la vitesse du son on assiste a la
formation d’une onde de choc; on peut la représenter par une ligne
approximativement perpendiculaire a la surface du corps ; elle se traduit par une
augmentation brusque de la pression et de la masse volumique de I’air qui a pour
effet de retenir I’écoulement donc de provoquer une diminution de la vitesse du
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courant. Le décollement et le sillage turbulent prennent naissance au point ou
I’onde de choc rencontre la surface ce point se trouve habituellement au
voisinage de la cambrure maximale c’est a dire & I’endroit ou la vitesse de
I’écoulement est la plus grande.
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c/Régions subsonique, transsonique et super sonique :

Il est clair que les problémes de vol sont tout a fait différent dans les
Régions subsonique, transsonique et supersonique, les lignes de démarcation
sont tres vagues .
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La région subsonique est située au dessous de M=0,8 , la région

transsonique entre M=0,8 et M=1,2 et |le supersonique au dessus de M=1,2.
Certains arguments nous permettre de considérer que la région transsonique
commence plutdt c’est a dire a un nombre de Mach d’environ 0,7.
En termes de vitesse au niveau de la mer cela revient a définir les vitesses
subsonique comme étant inférieures a 450 nceuds les vitesses transsoniques
comprises entre 450 nceuds et 1000 nceuds ou méme 1200noeud et les vitesses
supérieures appartenant au domaine supersonique.

Ce qui nous intéresse ce sont les vitesses du domaine transsonique cette
plage étroite comprise entre M=0,8 et M=1,2..
Cette plage de nombre de Mach nous réserve les problémes les plus fascinants
du vol, c’est dans cette plage que se produisent la plupart des changements: le
passage d’une incompressibilité apparente a une compressibilité bien réelle le
franchissement du mur du son le remplacement graduel d’un écoulement
subsonique par un autre supersonique, etc. c’est un domaine qui méme a I’heure
actuelle ne nous a pas encore livré tous ses secrets.
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I1.11.Pression dansla couchelimite

Dans la couche limite d’une paroi plane, les lignes de courant sont
quasiment paralleles entre elles bien que la chute de débit dans la couche limite
entraine la présence d’une composante normale de la vitesse. Cette constatation
conduit a adopter trés souvent I’hypothese de la constance de la pression suivant
une normale alaparoi (surtout dans le cas de fluides peu visgueux).

Cette remarque, est tres importante car elle permet de connaitre la pression sur
la paroi a partir d’une étude des pressions hors de la couche limite, ou le fluide

peut étre considéré comme parfait, Figure (11.14).

Figurell.14 : profil des pressions dansla couche limite.

11.12.Décollement

L e décollement de la couche limite sur une aile d'avion provogue une

chute de la portance et une augmentation de la trainée de l'aile, ce qui
correspond a une baisse notable des performances aérodynamiques de I'avion.

Le décollement de la couche limite survient lorsgue I'angle d'incidence de l'aile
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par rapport a I'écoulement incident devient trop important, ce qui correspond
pratiquement a un cabrage de I'avion (décollage ou atterrissage par exemple). Si
cet angle devient trop important, se produit le phénomeéne de décrochage ou la
couche limite est fortement décollée et la portance chute de fagon tres
importante. Ce phénomeéne est a l'origine de certains accidents aériens liés a la
perte de contrdle de I'appareil.

=  Un décollement apparait quand le fluide est freiné non seulement par le
frottement ala paroi mais auss par un gradient de pression adverse (Ia pression
augmente localement dans le sens de I'écoulement). L'énergie cinétique du
fluide n'est plus suffisante pour vaincre la dissipation visgueuse et surmonter
I'accroissement de pression a l'intérieur du fluide. Le profil de la vitesse dans le
voisinage immédiat de la paroi devient plat au point de décollement
(écoulement localement au repos), puis concave dans la direction principale de
I'écoulement (écoulement inverse). Le fluide quitte la surface mouillée de la
paroi pour court-circuiter la région du décollement. Lorsque |'écoulement est
périodique, I'éendue de la zone de décollement varie au cours du cycle. De

plus, le décollement peut migrer.

»  Siledécollement sinitie al'endroit précisou le gradient de vitesse Sannule,
la surface de discontinuité elle-méme (ou surface de décollement) n'est pas
forcément aussi nette que celle représentée sur la figure. En fait, il Sagit moins
d'une véritable surface de contact entre une rétro-circulation et les filets de la
couche limite de I'écoulement général, que d'une nappe de fins rotors, plus ou
moins stable, plus ou moins mouvante. Par ailleurs cette nappe n'est pas non
plus paralée al'écoulement puisgu'elle se referme plus ou moins loin derriére

le profil avec celle venue du coté oppose du profil.

= Lepoint de décollement est un point singulier a plus d'un titre. En  effet
Cestle lieuou:
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-le gradient de vitesse sannule,

-la couche limite décolle,

-la sous-couche laminaire (évoquée dans lafigure 15) disparait,
-la contrainte tangentielle sannule,

-le coefficient de frottement local devient nul, et tout

Ceci nécessalrement.

o Lesommet du profil (point ou latangente ala surface du profil est paralléle
a I'écoulement général) constitue le lieu ou change le sens des variations de
vitesses |locales, et des variations de pression statique :

-en amont, c'est une zone d'accélération desfiletsd'air et donc de détente.

-en aval, c'est une zone de recompression et de ralentissement de cesfilets.

‘el

C'est laraison pour laguelle, ce sommet est appel é " point de recompression”.

0 La courbe dévolution du gradient de vitesse est symétrique a celle
I'évolution du gradient de pression, du moins en écoulements sains (C'est a dire
exempts de remous, les 2 paramétres étant liés I'un al'autre par les équations de
Bernoulli). Ceci n'est pas forcément vrai dans les écoulements perturbés ou
I'énergie cinétique de rotation des tourbillons modifie notablement |a situation.

A noter gu'a partir du point de décollement, les courbes des vitesses et
des pressions présentent une discontinuité, et indiquent que ces parameétres

deviennent approximativement constants.

Le point de recompression ne coincide pas obligatoirement avec le
maitre-couple du profil (il constitue par contre le sommet de sa surface frontale
(du moins pour des corps faiblement épais et a évolution non brutale). En fait ce
point est mobile et se déplace avec I'incidence : lorsgue celle-ci augmente, le

point de recompression avance.
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|1.13.Décrochage

Décrochage se traduit par une perte brutale de portance due a une
incidence de l'aile trop grande. Lors du décrochage, les filets d'air normalement
laminaires, deviennent turbulents sur I'extrados de l'aile. Ces turbulences
détruisent la zone qui est normalement le siége de la dépression aspirant I'aile

vers le haut (voir schéma).

Point de Décollement des
—  filets d'air

dﬁecoﬂIEmegp‘w-x
turbulﬁyt.e eV S

= -_— Ca

S —

Figurell.15: Décrochage desfilets dair

o Il en résulte une perte de portance et un accroissement de la trainée de
l'aile. Cette configuration fait partie du domaine de vol des deltas et des ailes
rigides. Elle se rencontre aussi en parapente, mais il faut vraiment la chercher
car les débattements des commandes ne permettent normalement pas de
décrocher.

o Pratiquement, lors d'un décrochage, lorsque par exemple on a trop voulu
ralentir son aile, I'aile effectue une abattée, c'est adire qu'elle se met toute seule
en pigué de facon a reprendre de la vitesse et a diminuer son incidence. Cette
manoeuvre permet aux filets d'air de recoller au profil de l'aile et de reprendre
un vol normal.
Ce comportement automatique est obtenu gréace ala stabilité de I'aile, sujet dont

traite la partie suivante.
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11.14 Moyens d’éviter le décollement

Il est possible d’éviter le décollement en agissant sur ses causes.
L’intensité du gradient de pression positif défavorable sera beaucoup atténuée
par un profil aérodynamique du corps. L’aspiration a travers la paroi fera
disparaitre les couches lentes, pauvres en énergie cinétique. Un soufflage
tangentiel dans le sens de I’écoulement, en revanche, leur communiquera de
I’énergie. Le brassage intense entre filets fluides dans une couche limite
turbulente fournit beaucoup plus d’énergie cinétique aux filets proches de la
paroi que I’échange moléculaire dans une couche limite laminaire. La couche
limite turbulente résiste donc bien mieux au gradient de pression positif et
décolle plus tard que la couche limite laminaire soumise au méme gradient de
pression. Dans certains cas, un déclenchement artificiel de latransition réduit la
trainée totale d’un corps, ou accroit sa portance dans des proportions
considérables, par suite du recul du décollement.

conclusion
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fig. 11.3- couchelimite sur une parois

|1.4.Etude et calcul de couche limite[10]

11.4.1.Equation de la couche limite:

Concernant I’écoulement dans la couche limite , la longueur caractéristique
L dans la direction x étant d’un ordre différent de celui de 6 dansla
direction y, certains termes dans |es éguations exactes jouent un role
négligeable.

Donc on peut construire une théorie approximative mais systématigue pour
les couches limites a partir des égquations exactes.

L es équations approximative peuvent étre résolues dans plusieurs cas,
alors que les équations exactes n’admettent pas de solutions analytiques.
La vitesse a I’extérieur de la couche limite Ue(x) est une fonction de x et la
pression associée a Ug(x) est donnée par :

du,  1dp,
“dx  pdx

1
, ou pe+§pU§=cte (11.1)

En utilisant la notation v = (u,v), I’équation de continuité devient :

ou ov
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L’ordre de grandeur du premier terme est défini par lavariation Au par
rapport lalongueur caractéristique L dans ladirection x. Cette méme
variation est de Q(Ue) ( notation Q veut ordre de grandeur ) sur ladistance
caractéristique L.

Donc ou/ ox estde Q( Ue/L). Pour le deuxieme terme il s’agit de la
variation Av par rapport lalongueur caractéristique 6 dansladirectiony.
A laparoisou y=0 ona v=0 eta la limite supérieure de la couche
limite ou y est deQ(d ), lavaleur dev est désignée par

V(X0)=Vs (11.3)

Donc ov/ox estde Q(vs/d).

Par ailleurs les deux termes de I’éguation de continuité ont le méme ordre
de grandeur dans la couche limite. Ils mettent en relation le débit du fluide
qui entre dans la couche limite asalimite ; par conséquent on obtient :

vV = Vvs= Q(Ued /L) (1.4)

Puisque 6 <<L ona vs << Ue etdonc I’écoulement est presque
paralléle alaparoi.

Pour déterminer I’ordre de grandeur des termes dans les équations de
mouvement de NAVIER-STOKES:

ou au  1dp (qu azu)

V—=—— —+t—
ox VoyT pox o oy

1.5
v v 1dp (azv ava (11.5)

U—+V—= —+
ox>  oy?

x oy poy
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On considere d’abord la composante I*‘équations de mouvement
de NAVIER-STOKES dans ladirection desx :

2 2
uﬂ_u+vﬂ_u:—lm+n ﬂ_u_|_n ﬂ u

*x Iy rx W

u% = Q(UL:J Q( ): ordredegrandeur

V%zQ Uid%j (11.6)
et

o)

L’ordre de grandeur du deuxieme terme a été déterminer par I’utilisation

de I’équation (I1.4).

I s’en suit que les deux premiers termes de I’equation (11.6) ont le méme
ordre de grandeur.

Par contre, le premier terme contenant la viscosité est plus petit quele
second et peut étre négligé.

L’ordre de grandeur des termes d’inertie et de viscosité indique donc
que:

(U2/2)=Q(VUZ/ &) (11.7)

d’ou on tire :

d avec Re="t (11.8)

TQ%] ’ n
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On considere maintenant la composante 1‘équations de mouvement de
NAVIER-STOKES dansladirection desy :

—+n

2 2
PRI 2 rlﬂp v T

oy oy BTy

u%=Q(UeUL‘;d ] Q( ): ordrede grandeur

v ud(udi1i

—= e e = 1.9
K A ( L dD (19
1 _( Ud 1

n‘ﬂxz_Q[n L sz

1% (. Ud 1
nﬂyz_Q[n L dzj

Lestermes u( ov/ ox), v(ov/ ay)etv( o2/ oy?) sontdeordrede
grandeur de (UeS / L?) selon I’équation (11.6).
Il s’en suit que :

1P _ofYe
. Q[sz (11.10)

C’est -a dire que le gradient de pression dans la direction y est au premier
ordre égal azéro, donc lapression est constante dans ladirectiony
perpendiculaire ala paroi dans la couche limite :

p . _

i , dou p=p(x) (11.11)
Par contre la variation de la pression dans la direction x est impose par
I’écoulement non visqueux a I’extérieur de la couche limite est donné par
(11.11). Pour lacouche limite bidimensionnelleincompressible les

équations au premier ordrede d /L sont ainsi :
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ﬂ_u+ﬂ=0

> Ty
u‘"—quv‘”—u:—l%+n‘"2u
™x fy rodx Ty

o
y
(11.12)
11.4.2.RESOLUSION EQUATION DE BLASIUS[10]
On va ressoude I’équation :
yJu, Ju_ 17p, T (11.13)

T Ty r qx Ty

En dehors de la couche limite, on sait que sur un méme ligne de courant,
lavitesse reste a peu pres constante,par consequent :

TP Lo (11.14)
9 x

l

=

P~ o surune ligne de courant en dehors de la couche limite

Q

Tx
Or ,on avu que dans couche limite ,on a:

==
©

~ O (11.15)

=

y

Donc commeil y acontinuité de pression alafrontiére de la couche limite

on peut déduire que % ~ O danslacouche limite

Par conséquent il reste seulement arésoudre

2
fu, Ju_, T (11.16)
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On peut alors résonner en terme de ligne de courant au sein méme de la

couche limite ;

dv :a—‘de+a—lde
OX oy
Ou
Lo v
oy oX
Donc d¥ = —vdx -+ udy ~ udy

On peut aorstrouver ¥(x y) enintégrant d¥ :

y
(X, y):Ju(x, y')dy'
0
Exprimer d’abord lavitesse en fonction de U ;

u=Ug(n) ou h .

d(x)

Ou d(x):\/g

Ona

h
¥ = [Ug(h )ddh’
0
donc
h
¥ =Ud[gh)dn’
0

avec

gh)dnh =f(h)

Donc lafonction f (h) est telle que:
df

(n)=S-=o(h)

On peut alors écrire

y (xy)=Ud(x)-f(h)
Car

he Y
d(x)
Donc il faut résoudre
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Sachant que

u=Ug(h)=Uf (h)

od oh ..
=-Uf (h)—dx-Ud—f (h
Y ( )ax X OX ( )
Alors:
M_uD ¢ (h)
OX OX
B_yD thy=(h)
oy oy d
o°u U oh u ..
== =—f"(h
On obtint ainsi
Uf'U@f"—U(fﬁ+d@f'jgf"=v%f'"
OX dx OX d d

Soit apres simplification :

f +ff =0

On considere les condition au limite suivants :

pour h=0
y=0
Ona u=v=0
Donc
f(0)=f(0)=0
Pour h — o
Yy—>®©

Ona u=U
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Donc
f'(h —>w)=1 (11.37)

Proche ala paroi

(h <<1) = (y<<d)

£(h) =%O.332Uh (11.38)
On déduis aussi

1

v(h)=v(x)=0.860U (&jz (11.39)

(4]

On peut donc définir un membre de Reynolds local

re =Y (11.42)

Caractériser la nature de I’écoulement a la distance x du front de I’objet ,au
sein de la couche limite

Ainsi toute les grandeurs sans dimension qui peuvent caractériser la
couche limite peuvent étre définit a partir de ce nombre de Reynolds local ;

v(x) 086 (11.42)
U Re,

d(x) ._5 (11.43)
X Re,

d'(x) 172

R SAVAPY 11.44
X JRe, ( )

Ccefficient de trainée local

t 0.664

C,(x) = ~ 11.45

f (X) lr u2 \/Rex ( )

2
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Pour obtenir le coefficient de traine globale il suffit d’intégrer Cf sur tout
la longueur de I’objectif soit :

|
Co =], (X ~ o2

I = (11.46)

Re= TL Correspondant a un nombre de Reynolds globale

I1.5. Lemur du son et latrainée [10]:
a/.Définition et analyse :

Si nous utilisons le mot « mur » pour donner une image des
difficultés que nous éprouvons a nous approcher de lavitesse du son ou a
dépasser cette vitesse il est tout afait juste de dire que le nombre de Mach
critique représente la face intérieure de ce mur.

Quels sont les problemes de vol de I’autre coté du mur c’est a dire le
vol a partir de laface extérieure ?
en d’autres mots nous avons déja quelques notions du vol aux vitesses
subsoniques mais qu’en est-il du vol transsonique et supersonique ?

Du point de vue de latrainée il est facile de donner une réponse
raisonnable a ces question puisqu’on les étudiées pendant de nombreuses
anneées tant sur le plan théorique que pratique lors des recherches sur le vol
des obus et des ballesil est commode de donner cette réponse en termes de
coefficient de trainée plutdt qu’en termes de trainée.
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Fig.ll.4.le mur du son

L e graphe ci-dessus donne une trés bonne image de comportement
réel du coefficient de trainée pour un profil mince on observe que le
coefficient de trainée reste constant jusqu’'a un nombre de Mach d’environ
0,7 ce qui est conforme aux principes élémentaires mais a partir de ce point
il commence a croitre ce point correspond selon certain définitions au
nombre Mach critique a partir de M=0,8 environ le C« augmente
rapidement remarquez comme le trait plein de la courbe se transforme en
pointillé puis redevient un trait plein aux environs de M=1,2 laraison de
cette particul arité graphique est intéressante autrefois les souffleries &
haute vitesse se bloquaient chaque fois que la vitesse de I’écoulement était
proche de la vitesse du son puisqu’une onde de choc se développait aangle
droit par apport alaveine elle-méme et empéchait le maintien dela
vitesse.

Cependant il était possible de faire de fonctionner la soufflerie
jusqu’a M=0,85 environ et a partir de M=1,2 il y avait donc une zone a
I’intérieur de laquelle il n’était pas possible d’effectuer des essais en
soufflerie .tous ces problemes sont maintenant sont résolus dans les
souffleries modernes on a méme realisé d’autres expériences sans
souffleries en larguant des corps d’une certaine hauteur en les propul sant
avec des fusées et bien sur en faisant des essaisen vol .
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Apres avoir dépasse un nombre de Mach d’environ 1,2 les résultats
démontrent que le C« décroit pour redevenir constant aux environ de M=2
ou plus maisil est maintient alors une valeur plus élevée que lavaleur
originale ( deux atroisfois supérieur).

En passant mentionnons qu’un corps ayant un nombre de Mach
critique élevée n’offre aucune garantie de maintenir sa supériorité a des
nombres de Mach plus élevés. En fait tout tend a prouver que ce plutot le
contraire qui se produit. Le bon vieux spitfire fait bien de se reposer sur les
loriers acquis dans |e domaine subsonique.

La courbe montre bien que I’emplois du mot « mur » est tout afait
fondé :il y a effectivement un obstacle afranchir. Maie elle montre aussi
que les conditions de I’autre coté du mur redeviennent plus acceptables et
que I’idée du vol supersonique que nous connaissons bien maintenant
n’avait pas a étre considérée comme farfelue.

b.Ondes de choc :

Quand la vitesse de I’écoulement autour d’un corps profilé augmente
le premier phénomene qui révele un changement dans la nature de
I’écoulement et la transformation en un point donné du régime laminaire
au régime turbulent.

A partir de ce point généralement situé a une certaine distance en
arriere du bord d’attaque un sillage turbulent prend naissance. Ce
phénomene peut se produire a des vitesses inférieures alamoitié de celle
du son ; il crée bien sur un accroissement de trainée qui n’est pas conforme
ace quoi nous pourrions nous attendre en appliquant larégle du carré de la
vitesse.

A mesure que la vitesse augmente le point de transition se déplace
vers I’avant et si la couche laminaire épaissit considérablement
I’écoulement peut se décoller la zone turbulent envahit graduellement la
surface de I’aile et le sillage turbulent s’amplifie.

Quand on atteint lestrois quart de la vitesse du son on assiste ala
formation d’une onde de choc ; on peut lareprésenter par une ligne
approximativement perpendiculaire ala surface du corps ; elle se traduit
par une augmentation brusque de la pression et de la masse volumique de
I’air qui a pour effet de retenir I’écoulement donc de provoquer une
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diminution de la vitesse du courant. Le décollement et le sillage turbulent
prennent

naissance au point ou I’onde de choc rencontre la surface ce point se
trouve habituellement au voisinage de la cambrure maximale c’est a dire a
I’endroit ou la vitesse de I’écoulement est la plus grande.

Augmentation soudaine de |a pression
-] et de la masse volumiquo: chite
g s vitesss découloment

Chrvdde o choo -

La vilesse de 'dcaulament
dugrnente el devient sooique = J b

=3 Nt
T ST i
Witese de I'écouloment ™= :_
inférieure A la vitesse dis son e

Fig.Il1.5.onde de choc
c/Régions subsonique, transsonique et supersonique::

Il est clair que les problemes de vol sont tout afait différent dansles
Régions subsonique, transsonique et supersonique , leslignes de
démarcation sont trés vagues .

Larégion subsonique est située au dessous de M=0,8 , larégion
transsonique entre M=0,8 et M=1,2 et |e supersonique au dessus de M=1,2.
Certains arguments nous permettre de considérer que larégion
transsonique commence plutdt c’est a dire a un nombre de Mach d’environ
0,7.

En termes de vitesse au niveau de lamer celarevient a définir les
vitesses subsonique comme étant inferieures a 450 nceuds les vitesses
transsoniques comprises entre 450 nceuds et 1000 nceuds ou méme
1200noeud et | es vitesses supérieures appartenant au domaine
supersonique.

Ce qui nous intéresse ce sont les vitesses du domaine transsonique cette
plage étroite comprise entre M=0,8 et M=1,2..

Cette plage de nombre de Mach nous réserve les problémes | es plus
fascinants du vol, c’est dans cette plage que se produisent la plupart des
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changements : le passage d’une incompressibilité apparente a une
compressibilité bien réelle le franchissement du mur du son le
remplacement graduel d’un écoulement subsonique par un autre

supersonique,

A witesse subsonigue

AN

A
MG

l:-. ;
i gl
N‘“‘: s /__;::
e
turbu]en;\*w/

de pression

f

Les avions qui wolent 3 faible vitesse
créent des turbulenzes dans la pression
atrnosphérique, qui ze déplacent 4 1a
witesse du son et qui précédent 1avion.
L'écoulement de 1ai- s'ajuste ot les
turbulences e disspent.

& witesse
SUperSoniqgue

ecoulermnsnt
de Tair

Le=s awvisns qui ont une vwitesse
supericure i3 celle du =on
créent de puissantes ondes
de choc, car TPécoulerent

de Tairm'a pas le temps de
="ajustzr. La détonation
supersonique est duse au =on
as=socié & Tonde de choc,

Scoulernent de Tair

turbulences | ———————

de pressian

A la vitesse du son
Scoulernent

de Tair

7
_///J

)

%
.\.'\-\.

rur du =on
(FMach 12

Les avions qui wolent 3 la wites=e du son 0
subizsent une fortz augmentation de lear
trainée, car les turbulences s'accurnulent

au leu de se dissiper. Lawvion rattrape
pratiquernent les ondes= de pres=sion qu'il

crée grice i sa podssée wers Mawvant.

turbule
de pre:

Yitesse du son - [au niveau
ile- la mer) enwiron 1223 kmidh.

Fig.l1.6.[10] vitesses d’avion
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11.6.Epaisseur de couche limite[16]

11.6.1.Epaisseur cinématique 4 :

L épaisseur cinématique & de la couche limite est définie
conventionnellement a partir du rapport entre la vitesse du fluide sur la
frontiére (v1) et savitesse V loin de la paroi, dans la méme section
normale ala paroi,

Figure (11.7). Ce rapport est en général pris égal a 0,99, ce qui signifie que,
dans la zone potentielle, la variation du vecteur vitesse reste inférieurea 1
%. Ona:

V1=099Vay=4

[1-01]

C.L. laminaire Limite
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Figurell-7 : épaisseur dela couche limite.

11.6.2.Epaisseur de déplacement #* (=)

L épaisseur de déplacement & * est I’épaisseur, au voisinage de la paroi,
qui ne devrait pas contenir d’écoulement si la vitesse du fluide était
constante, et égale a celle de I’écoulement potentiel V

pour avoir le méme débit Suivant cette définition et en notant par le
débit volumique par unité de longueur dans la couche limite, supposée
bidimensionnelle, on a:

(11.47)

11.6.3.Epaisseur de quantité de mouvementd,,,ou épaisseur
dynamique:

L*épaisseur de quantité de mouvement 9=  est I’épaisseur, au
voisinage de la paroi, qui ne devrait pas comporter d’écoulement pour que
la perte de flux de quantité de mouvement

Si lavitesse valait partout V, soit laméme que dansle casréedl,
Figure (11.7). Dansle cas rédl, la perte de flux de quantité de mouvement
vaut :

( _VJ dy (11.48)
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SR - e o i T . Do esy . aim
\@ ) epaisseur cinétique [ b épaisseur de \C ) épaisseur de quantité
== deéplacement = de mouvemant

Figure 11-8. Définition des épaisseurs de la couche limite cinématique.
[1.7. Les facteurs qui influent sur la portance et la trainée[ 7]

Au cours des essais aérodynamique pratiqués en soufflerie, il est d’usage
de mesurer directement les valeurs de la portance et de la trainée plutot que
celle de larésultante aérodynamique .

L expérience montre que I’une et I’autre de ces forces varient avec :

L’angle d’incidence.

Laforme du profil

La forme et I’allongement de I’aile (A=E?/S)
Lavitesserelative

La surface de I’aile

La densité de I’air.
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Sphére

Les objets ronds, tels que les
balles de tenniz, subissent une
trainge d'intensité modérée,

Aile d’avion

La forme d'une aile d'avion
réduit 13 trainée.

Carré

Les objets plats & bords carrés
subizsent une trainée de
qgrande intensité,

FIG.11.9.ecoulement autour des parois

[1.8.1aPortance:

La portance, qui assure la sustentation de I’avion, est
proportionnelle a I’aire de la voilure, qui est la surface exposée au flux
d’air, ainsi qu’au carré de la vitesse de ce flux d’air. Elle est aussi
proportionnelle a I’angle d’incidence, qui correspond a I’angle sous lequel
le flux d’air rencontre le plan de sustentation.

Ces facteurs de proportionnalité ne se vérifient que pour des
incidences inférieures a une incidence limite, appel ée incidence de
décrochage. Au-dela, le flux d’air décolle, provoquant un abaissement
progressif ou brutal de la portance.

Lorsqu’un avion vole a altitude et a vitesse constantes, son poids
est équilibré par la portance. Si I’angle d’incidence augmente, tout en
restant inférieur a I’incidence de décrochage, I’avion s’élevera. Si I’angle
d’incidence diminue, c’est-a-dire si I’aile s’incline vers le bas, I’avion
perdra de la portance et commencera a descendre. De méme, un avion
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prendra de I’altitude si on augmente sa vitesse et en perdra dans le cas
inverse.

Lors d’un vol, le pilote est amené a modifier freqguemment la
vitesse et I’angle d’incidence de son appareil. Ces deux paramétres doivent
souvent étre contrebalancés. Ainsi, si le pilote souhaite augmenter la
vitesse de I’avion tout en gardant la méme altitude, il devra réduire
I’incidence afin de compenser le supplément de portance dd a
I’accroissement de la vitesse de I’appareil.

Lorsque le pilote se prépare a atterrir, il fait perdre de I’altitude a
son appareil et réduit sa vitesse. Cette diminution de la vitesse provoque
une chute importante de portance, que | e pilote compense en augmentant la
surface de I’aile et son angle d’incidence. Pour cela, il déploielesvoletsde
I’avion, qui sont des dispositifs hypersustentateurs escamotables, situés sur
lesailes.

La plupart de ces volets sont normalement repliés pendant le vol
de croisiere. Il existe deux sortes de volets : les volets de bord de fuite,
placés a I’arriére de I’appareil, qui augmentent la portance a incidence
constante et les becs de bord d’attaque, a I’avant de I’aile, qui ralentissent
le phénomeéne de décrochage.

[1.9.l1aTrainée:

Latrainée représente la force engendreée par la résistance de I’air, qui
tend a freiner le mouvement de I’avion dans I’atmospheére. Elle doit étre
équilibrée par la poussée du moteur et peut étre réduite en profilant
I’appareil.

Les concepteurs d’avion tente es appareils qui possedent nt de concevoir d
un rapport portance!/!trainée aussi éeve que possible, mais se trouvent
limités par des facteurs tels que la vitesse ou le poids de I’avion. De plus,
lorsqu’un avion vole a vitesse supersonique , une trainee supplémentaire
apparait, diminuant considérablement le rapport portance!/!trainée.

11.10.Larésultante aérodynamique :

Chaque corps en mouvement dans I’air et soumis de la part de
celui-ci a une résistance qui tend a s’oppose a ce mouvement cette
résistance a son origine dans les propriétés de I’air (inertie viscosité
compressibilité) mais dépend aussi des caractéristique de corps intéresse
(surface, forme,...).

Cette action de I’air se traduit en chaque point de la surface du corps par :
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Une forme élémentaire de pression, perpendiculaire ala surface ;Une force
élémentaire de frottement, tangente a la surface.

Par conséquent chaque point de I’aile soumis a I’action de I’air est le
siege d’une force de pression associée a une force de frottement. I’aile est
donc soumise dans son ensemble a une multitude d’action élémentaires.

Dans un soucis de simplification on décide de remplacer toutes ces forces
élémentaires par une force unique appel é résultante aérodynamique.

Ladirection le sens et I’intensité de la résultante peuvent étre
représenté commencement sur le profil de I’aile par un vecteur.
Le point d’application de ce vecteur sur la corde de réference du profil,
porte le nom de centre de poussé .

Lagrandeur de larésultante et sa position sont liées entiérement a un
certain nombre de facteur parmis lesquels I’angle d’incidence .

11.11.Pression dans la couche limite

Dans la couche limite d’une paroi plane, les lignes de courant sont
quasiment paralleles entre elles bien que la chute de débit dans la couche
limite entraine la présence d’une composante normale de la vitesse. Cette
constatation conduit a adopter tres souvent I’hypothése de la constance de
la pression suivant une normale ala paroi (surtout dans le cas de fluides
peu visqueux).

Cette remarque, est trésimportante car elle permet de connaitre la pression
sur la paroi a partir d’une étude des pressions hors de la couche limite, ou
le fluide peut étre considéré comme parfait, Figure (11.10).
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Figure I1.10 : profil des pressions dansla couche limite.

11.12.Décollement

Le décollement de la couche limite sur une aile d'avion provoque une
chute de la portance et une augmentation de latrainée de I'aile, ce qui
correspond a une baisse notable des performances agérodynamiques de
I'avion. Le décollement de la couche limite survient lorsque I'angle
d'incidence de |'aile par rapport al'écoulement incident devient trop
important, ce qui correspond pratiquement a un cabrage de I'avion
(décollage ou atterrissage par exemple). Si cet angle devient trop
important, se produit le phénomeéne de décrochage ou la couche limite est
fortement décollée et |a portance chute de fagon trés importante. Ce
phénomene est al'origine de certains accidents aériens liés ala perte de
contrble de I'appareil.

Un décollement apparait quand le fluide est freiné non seulement par le
frottement alaparoi mais aussi par un gradient de pression adverse (la
pression augmente localement dans le sens de I'écoulement). L'énergie
cinétique du fluide n'est plus suffisante pour vaincre la dissipation
visgueuse et surmonter |'accroissement de pression al'intérieur du fluide.
Le profil delavitesse dans le voisinage immeédiat de la paroi devient plat
au point de décollement (écoulement localement au repos), puis concave
dans la direction principale de |'écoulement (écoulement inverse). Le fluide
quitte la surface mouillée de la paroi pour court-circuiter larégion du
décollement. Lorsque |'écoulement est périodique, |'étendue de la zone de
décollement varie au cours du cycle. De plus, e décollement peut migrer.

Si le décollement sinitie al'endroit précis ou le gradient de vitesse
sannule, la surface de discontinuité elle-méme (ou surface de décollement)
n'est pas forcément aussi nette que celle représentée sur lafigure. En fait, il
sagit moins d'une véritable surface de contact entre une rétro-circulation et
les filets de la couche limite de |'écoulement général, que d'une nappe de
finsrotors, plus ou moins stable, plus ou moins mouvante. Par ailleurs
cette nappe n'est pas non plus parallele al'écoulement puisqu'elle se
referme plus ou moins loin derriére le profil avec celle venue du coté
oppose du profil.

Le point de décollement est un point singulier aplus d'un titre. En  effet
Cestle lieuou:

-le gradient de vitesse sannule,

-la couche limite décolle,
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-la sous-couche laminaire (évoquée dans lafigure [1.11) disparait,
-la contrainte tangentielle sannule,
-le coefficient de frottement local devient nul, et tout

Ceci nécessairement.
Le sommet du profil (point ou latangente ala surface du profil est
parallele al'écoulement général) constitue le lieu ou change le sens des
variations de vitesses locales, et des variations de pression statique :
-en amont, c'est une zone d'accél ération desfiletsd'air et donc de
détente.
-en aval, c'est une zone de recompression et de ralentissement de cesfilets.
C'est laraison pour laquelle, ce sommet est appel é "point de
recompression”.
La courbe d'évolution du gradient de vitesse est symétrique acelle
I'évolution du gradient de pression, du moins en écoulements sains (C'est a
dire exempts de remous, les 2 parametres étant liésI'un al'autre par les
équations de Bernoulli). Ceci n'est pas forcément vrai dans |les écoulements
perturbés ou I'énergie cinétique de rotation des tourbillons modifie
notablement la situation.

A noter qu'a partir du point de décollement, les courbes des vitesses
et des pressions présentent une discontinuité, et indiguent que ces
parametres deviennent approximativement constants.

L e point de recompression ne coincide pas obligatoirement avec le
maitre-couple du profil (il constitue par contre le sommet de sa surface
frontale (du moins pour des corps faiblement épais et a évolution non
brutale). En fait ce point est mobile et se déplace avec l'incidence : lorsque
celle-ci augmente, |e point de recompression avance.

11.13.Décrochage[ 7]

Décrochage se traduit par une perte brutale de portance due a une
incidence de |'aile trop grande. Lors du décrochage, lesfilets dair
normalement laminaires, deviennent turbulents sur I'extrados de I'aile. Ces
turbulences détruisent 1a zone qui est normalement le siege de la
dépression aspirant |'aile vers le haut (voir schéma).
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Point de Décollement des
-~ filets d'air

i Zﬂﬁa b
d'ecoulement - _
turbulent . - —_
& ~ T~

Figurell.11 : Décrochage desfilets d'air

Il en résulte une perte de portance et un accroissement de latrainée de
I'aile. Cette configuration fait partie du domaine de vol des deltas et des
allesrigides. Elle se rencontre aussi en parapente, maisil faut vrament la
chercher car les débattements des commandes ne permettent normal ement
pas de décrocher.

Pratiquement, lors d'un décrochage, lorsque par exemple on atrop voulu
ralentir son aile, |'aile effectue une abattée, c'est adire gu'elle se met toute
seule en pigué de facon areprendre de la vitesse et a diminuer son
incidence. Cette manoeuvre permet aux filets d'air de recoller au profil de
|'aile et de reprendre un vol normal.

Ce comportement automatique est obtenu grace ala stabilité de l'aile, sujet
dont traite la partie suivante.

11.14 Moyens d’éviter le décollement

Il est possible d’éviter le décollement en agissant sur ses causes.
L’intensité du gradient de pression positif défavorable sera beaucoup
atténuée par un profil aérodynamique du corps. L’ aspiration a travers la
paroi fera disparaitre les couches lentes, pauvres en énergie cinétigue. Un
soufflage tangentiel dans le sens de I’écoulement, en revanche, leur
communiquera de I’énergie. Le brassage intense entre filets fluides dans
une couche limite turbulente fournit beaucoup plus d’énergie cinétique aux
filets proches de la paroi que I’échange moléculaire dans une couche limite
laminaire. La couche limite turbulente résiste donc bien mieux au gradient
de pression positif et décolle plus tard que la couche limite laminaire
soumise au méme gradient de pression. Dans certains cas, un
déclenchement artificiel de la transition réduit la trainée totale d’un corps,
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ou accroit sa portance dans des proportions considérables, par suite du
recul du décollement.
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[11. TECHNIQUE DE DISTRIBUTION DES SINGULARITES

111.1.M éthode de panneaux sour ces :

[11.1.1-Introduction :

La méthode des panneaux source est une méthode qui permet de
déterminer les champs de vitesse et coefficient de pression sur la surface d’un
obstacle donne , pour cela on considére un profil (pour notre cas, le profil est celui
d’un cylindre circulaire ) en deux dimensions , qui est place dans un écoulement a
une vitesse uniforme Uco .

Depuis Otto Lilienthal et Clément Adler dans les années 1890, les engins volants
on énormément évolué.

C’est particulierement vrai du point de vue des performances, car entre les 50
metres de Clément Adler, et les milliers de kilométres que font tous les jours nos
longs courriers, Il a fallu modifier et optimiser énormément de caractéristiques.
L’une d’entre elles, parmi les plus importantes, c’est I’aérodynamique.

Chacun a vu dans son enfance, que le fait de passer lamain par les vitres d’une
voiture engendrait une résistance. L’ air en mouvement apporte une pression sur la
main. Le vol est basé sur ce principe : s’appuyer sur I’air. Tout I’art, maintenant,
étant de maximiser ce facteur d’appui : la portance, tout en réduisant larésistance de
I’air au vol qui engendre des pertes plus que substantielles d’énergies, et donc de
carburant.

Il est nécessaire pour cela d’étudier la forme des ailes : que se soit la forme
projetée dans le plan : delta, trapéze, ..., et surtout, ce qui est particulierement
important : le profil (section) de I‘aile.Divers moyens, expérimentaux, ou
calculatoires existent pour ces études. L’essor de I’informatique de ces 30 derniéeres
années permet a moindre colt de faire des études aérodynamiques numeériques
fiables, pour autant que I’on maitrise les hypothéses utilisées dans le code de calcul.

Une des méthodes utilisée est « la méthode des panneaux ». Elle a servi au
développement des avions commerciaux actuels, dont le prestigieux concorde,
unique avion commercia supersonique.Or, cette méthode qui est encore ala base de
codes commerciaux Uutilisés en construction aéronautique existe sous plusieurs
formes ayant chacune avantages et inconvénients. L’étude qui va suivre permettra
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de faire le point sur toutes ces variantes utilisées dans I’étude de profil d’ailes, et
développera une de ces méthodes :
la méthode de panneaux avec tourbillons par formulation de ligne de courant.

Les résultats mettront notamment en évidence I’importance du nombre de
panneaux dans la précision du calcul, les répartitions des coefficients de pression sur
le profil, ainsi que I’évolution de la portance en fonction de I’incidence.

[11.1.2.PRINCIPE DE LA METHODE :

Cette méthode consiste en une subdivision du contour du cercle ou du cylindre
en des segmentsfinis.
Chague segment est appéle « panneau » , dont chacun comporte une intensité de
source A gqui est inconnue dans notre éude .

soit un point p(x ,y) Situeaunedistance r du panneau i ou ds.
le potentiel des vitesse induites par la source est donne par :

dd=((\.ds)/2.7).Ln(r) (111.2)

Et les potentiels des vitesse au point p induit en particulier par la distribution d’une
source sur le panneau j est donne par :

®j =[j ((Aj.dS)/2r).Lnrpj (111.2)

Et les potentiels des vitesse au point P induit en particulier par la distribution d’une
source sur le panneau |

[11.2. Généralités
[11.2.1.Equations de base:

La pression et la vitesse sur un profil d’aile, sont obtenues par la résolution
des équations de Navier Stokes. Or, étant donné gue la résolution de ces équations
est tres compliquée pour un fluide réel, on est oblige de poser des hypotheses pour
simplifier le probléeme. On va donc considérer que le fluide qui s’écoule autour du
profil, est un fluide parfait, donc non visqueux et irrotationnel. Ces hypotheses sont
bien slr justifiables

En effet, comme la vitesse d’écoulement est rapide (bien que subsonique),
I’effet des forces de viscosité est négligeable par rapport aux forces d’inertie. De
plus, I’écoulement est irrotationnel si la vorticité est nulle en tout point. (N ° L= 0)
Et enfin, puisgque le fluide est incompressible, |a densité est constante tout au long
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de sa trajectoire. Cela nous permet d’obtenir des simplifications des équations
de continuité et du mouvement. De telle sorte que :

N [O=0
(111.3)

D’autre part, étant donné que I’écoulement est irrotationnel, on sait que (= NF et
on en deduit que I’équation de Laplace est de la forme :

N2F =0 (111.4)

Les solutions de cette équation fournissent le potentiel de vitesse d’un écoulement
irrotationnel et incompressible. Puis I’équation du mouvement nous permet de
trouver la pression. L’équation de Bernoulli s’obtient de I’intégrale de I’équation du
mouvement, en tenant compte que la densité est constante. Ainsi :

(111.5)

En utilisant I’équation de Bernoulli, on obtient le coefficient de pression suivant :

(=

(111.6)

Le niveau de pression de référence n’influe pas directement sur la trainée car
la force de pression sur le corps étudié est nulle seulement s la pression est
constante sur latotalité de la surface étudiée.

L’équation de Laplace nous permet donc de résoudre I’écoulement
irrotationnel et incompressible autour de I’aile de I’avion. Ainsi, la détermination
d’une fonction harmonique F doit satisfaire les conditions aux limites sur les
frontiéres du domaine pour répondre au probleme d’écoulement.

Nous admettons que les conditions aux limites correspondent a I’infini, ou la
perturbation occasionnée par le profil, tend vers zéro, et sur la surface du corps S,
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ou I’on néglige la condition d’adhérence puisque le fluide est considéré comme
parfait, donc non visqueux. De plus on suppose que la surface S est imperméable,

donc que I’écoulement n’y pénétre jamais. Toutes ces hypotheses étant
posees, on va maintenant tenter de résoudre le probléme mathématique suivant :

Figurelll.l Définition du probléme mathématique

N2F = 0 dans W
[ =sur Sy (111.7)
[ —Isur &

Les equations (111.7) et (111.8) sont les conditions frontiéres qui seront utilisées
lors de la résolution de I’équation de Laplace. Notons que N2Y = 0 satisfait aussi
I’équation de Laplace.

En théorie, on peut avoir une infinité de solutions pour I’intensité de la
circulation, de sorte que le potentiel total de I’écoulement satisfait aux conditions de
continuité, d’irrotationnalité et de I’écoulement tangent pour un profil dans un
écoulement stationnaire a un angle d’attague donné. On comprend donc que ces
conditions sont insuffisantes pour trouver une solution unique du probleme. Il est
donc nécessaire de poser une condition supplémentaire pour obtenir une valeur
unique de la circulation. Cette condition est issue de I’étude de I’écoulement au bord
de fuite réalisée par Wilhelm Kutta et est formul ée de la maniéere suivante :

Pour un profil se terminant par un point de rebroussement, la vitesse a
I’extrados et a I’intrados du bord de fuite, a la méme valeur finie. Dans ce cas, les
deux vitesses ont méme direction et méme vaeur finie. Cependant, la pression au
bord de fuite a une valeur unique pgr et I’équation de Bernoulli appliquée a
I’extrados et a I’intrados du profil a proximité du bord de fuite, donne :

Per + (1/2).r.ve? = per + (1/2).r.vi (111.8)

On en déduit que Ve = Vi
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Pour un profil se terminant par un diedre, le bord de fuite est un point d’arrét.
Soit les vitesses de I’écoulement au bord de fuite, ve tangente a I’extrados et v;
tangente a I’intrados ; on a deux vitesses de directions différentes en un méme point,
ce qui n’est possible que si les deux vitesses sont nulles et que le point en question
est un point d’arrét. D’ou ve=vVv; =0

En résumé, les conditions aux frontieres permettent de résoudre I’équation de
Laplace, le champ de vitesse est déterminé a I’aide de I’équation qui montre que la
vitesse dérive d’un potentiel. La distribution de pression est calculée avec I’équation
(5) du coefficient de pression. Le probléeme d’écoulement irrotationnel et
incompressible est résolu et, puisque I’équation de Laplace est une équation linéaire
aux dérivées partielles du second ordre, on peut appliquer le principe de
superposition des solutions. L’écoulement est représenté par la somme des
écoulements incompressible irrationnels @ émentaires.

111.2.2 Fondementsthéoriques:
a. Lesdiversesméthodesen bref :
Il existe trois méthodes de base pour I’étude des profils aérodynamiques:

¢ |estransformations conformes
e |athéorie du profil mixte et enfin
e |es méthodes des panneaux qui sont le sujet de notre étude.

Les méthodes des panneaux sont des methodes d’étude numérique des profils
d’ailes. Il en existe plusieurs:

Méthode de Hess et Smith

M éthode avec tourbillons par formulation de vitesse

M éthode avec tourbillons par formulation de ligne de courant
M éthode avec doublets constants par formulation du potentiel

e Méthode avec doublets linéaires par formulation du potentid :
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b/Discr étisation

Le principe de discrétisation consiste a “facétiser” un profil, c’est a dire que I’on va
le représenter par une serie de petits segments de longueur variable appelés
panneaux. Cette discrétisation ne doit pas étre aléatoire et doit permettre de
construire un polygone le plus proche possible du profil. De plus, il est nécessaire

d’avoir une densité de panneaux plus importante aux extrémités du profil
(bords d’attaque et de fuite) car ils constituent les endroits ou la courbure est la plus
prononcée, donc plus difficile a représenter par des segments. On utilise en généra
laformule suivante pour déterminer les coordonnées des panneaux :

avec:
g =2jp/N,j=0,....,N

X; représente la distance du bord d’attaque au point j sur la corde et N, le nombre de
panneaux. On prend comme point de contréle, le point situé au centre du panneau.
L es coordonnées de ce point sur le panneau i sont :

(111.9)

avec : X; et yi, les coordonnées du i®™ point

Xi+1 €t Yi+1, |€s coordonnées du i+1°™ point

En général, le choix d’une soixantaine de panneaux fournit une bonne précision de
la discrétisation. Bien sOr, ceci peut varier selon la cambrure des profils.

Voici deux exemples de profils discrétisés :
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Figurelll.2 Discretisation d’un profil symétrique, le NACA 0018

C/Choix et distribution dessingularités

Apres avoir réalisé la discrétisation, on doit procéder a la distribution des
singularités sur les panneaux pour simuler I’écoulement du fluide. Cette répartition
et les hypotheses de base associées peuvent varier d’une méthode a I’autre. Le
principe reste qu’il faut poser des conditions qui limitent le nombre d’inconnues tout
en fournissant des résultats valables et en simplifiant les calculs. Puis, le calcul de
vitesse sur chagque panneau permet de trouver le coefficient de pression en chague
point duquel découle le coefficient de portance et |la circulation.

b. Identité de Green

Toutes les méthodes de panneaux reposent sur I’identité de Green. Celle ci
permet de calculer la valeur du potentiel en tout point du champ concerné, pour
autant que I’on connaisse les conditions aux limites. La surface en question, ne doit
cependant contenir aucune singularité. Puisgue dans notre cas, les singularités du
profil sont distribuées a la surface du profil, examinons le champ décrit a la figure
suivante.
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Figurelll.3 Surface représentative a I’intérieur de laquelle I’identite de Green
est applicable[13]

L’identité de Green s’exprime comme sulit :

e

(111.20)
ou Fsest e potentiel créé par une source unitaire, en deux dimensions :

| =

(111.11)

La premiére intégrale de I’équation (111.8) représente I’influence au point P
d’une distribution de sources sur la surface S et le terme [[x =—Jest la vitesse normale
ala paroi. Dans notre cas €elle est nulle pour satisfaire la condition de tangence des
vitesses. Donc le premier terme est nul. Dans la seconde partie de I’équation, le
terme [1= =—Jreprésente le taux de changement du potentiel Fsen direction g, On
peut montrer que ce terme correspond a I’influence d’un doublet.

Si on pose F; et F, les valeurs du potentiel aux points Q; et Q,, onaalors:

(111.12)
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Si on interprete F; et F, comme étant respectivement une source et un puits
d’intensité unitaire, alors on obtient bien la définition du doublet. Selon Moran, la
contribution de la surface Sy au point P(x,, Yp) est donnée par :

(111.13)

ou a est I’angle d’incidence du profil
En tenant compte de ce dernier terme, on peut réécrire I’identité de Green de la
facon suivante :

B4

| S

(111.14)

_ Il existe une deuxieme fagon de considerer e probleme. On pose que V = Vy
+ NF, ou F est le potentiel de perturbation. La surface Sy ne contribue pas au
potentiel, onaalors:

(111.15)

Considérons la surface S; comme une surface simple, avec :

DF = (F") - (F (111.16)
ou F est lavaleur de F sur laface supérieure
Dest dirigé versle fluide
F est la valeur de I’autre cote
L’équation devient donc :

(111.17)

avec F le potentiel total. Si on introduit la circulation G, on obtient :

111.18)
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[11.3 Méhode de Hess et Smith [13]

Cette méthode élaborée par Hess et Smith en 1966 consiste tout d’abord a
diviser le profil en un certain nombre de panneaux afin d’en approcher le mieux
possible le contour réel. On modélise ensuite I’écoulement a I’aide de sources et de
tourbillons distribués sur chaque panneau. Ensuite, les conditions de tangences et de
Kutta, nous permettent de déterminer I’intensité de ces singularités. Puis, une fois
celles ci connues, on peut calculer la vitesse, et, par conséquent, le coefficient de
pression en tout point de la surface, ainsi que la distribution de I’angle d’attaque en
fonction de I’angle d’incidence du profil.

Pour un écoulement irrotationnel, le potentiel total autour du profil correspond a
I’équation suivante :

F=F+Fs+F (111.19)

avec : Fy, le potentiel de I’écoulement uniforme

Fs, le potentiel d’une distribution de sources q(s) par unité de longueur

Fy, le potentiel d’une distribution de tourbillons d’intensité g(s)

Hess et Smith ont posé les conditions suivantes : I’intensité des sources est constante
sur chacun des panneaux mais varie d’un panneau a I’autre, tandis que I’intensité
des tourbillons est la méme sur tous les panneaux. Donc sur un panneau i, g(s) = q
tandis que g(s) = g. Ladiscrétisation se fait de la fagon suivante :

d11.20)
Il'y adonc N+1 inconnues dans ce probleme:

- Les N valeurs de g; aux points de contrble
- Lavaleur de g pour le tourbillon au point de contréle

Avant d’effectuer les calculs, on doit préciser les conditions aux frontiéres.
Tout d’abord, on considere que les points de contrble sont situés au centre des
panneaux. Puis on impose la condition de tangence entre les panneaux, ce qui donne
une vitesse normale a la surface des panneaux nulle. Ensuite, la condition de Kutta
établit que les vitesses tangentes du premier et du dernier panneau sont égales.
L’ensemble de ces conditions permet de déterminer les inconnues de départ, c’est a
dire I’intensité des sources et des tourbillons. Une fois le champ de vitesse connu,
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on peut en déduire le coefficient de pression sur chaque panneau. Puis le coefficient
de portance est calculé a I’aide de la relation de Kutta Joukowski.

La méthode de Hess et Smith possede I’inconvénient de demander des calculs
assez complexes et importants, notamment pour la condition de Kutta. Cependant
c’est une methode qui fournit de bons résultats en 2 dimensions comme en 3
dimensions.

111.4 M éthode avec tour billons par for mulation de vitesse[13]

Cette méthode vient de Mavriplis qui I’a présentée en 1971. Elle est basee sur
le principe de superposition de solutions élémentaires consistant a distribuer des
tourbillons sur la surface a étudier. Comme avec la méthode de Hess et Smith, on
discrétise le profil a I’aide d’un ensemble de lignes droites que I’on nomme
panneaux. On détermine la solution en distribuant des tourbillons sur la surface du
corps plongé dans un écoulement uniforme avec un écoulement circulatoire. Pour ce
type de représentation, Martensen a démontré que la condition de vitesse
tangentielle nulle sur la surface interne du corps est équivaente a la condition de
tangence et que la vitesse tangentielle sur la surface externe du corps est égale a
I’intensité des tourbillons. A partir de ces observations, on peut exprimer la vitesse
tangentielle en un point intérieur de la surface du corps, de la maniere suivante :

0 (111.22)

avec : w/2, la vitesse induite par I’écoulement circulatoire

g, I’intensité des tourbillons sur la surface

0, latangente au point P

[ =1, letaux de changement de F, selon ladirection(.

L’equation (111.19) est nulle car le point P appartient a la surface du corps, donc la
vitesse tangentielle est nulle.

On cherche donc la distribution g et I’écoulement circulatoire w/2 qui satisfont a
I’équation (I11.19) pour tous les points de la surface du corps. Une fois qu’on a
déterminé la distribution g, on sait que la vitesse tangentielle en un point P de la
surface externe du corps est égale a I’intensité du tourbillon a cet endroit.

On va appliquer I’équation (111.19) au profil discrétisé, et on obtient :
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(111.22)

Nous avons donc N inconnues g; et une inconnue w. Les conditions de
tangence nous fournissent N+1 inconnues et N équations. On va donc utiliser la
condition de Kutta au bord de fuite comme derniére équation nécessaire a la
résolution du probleme. Comme la vitesse tangentielle en chague point est donnée
par I’intensité du tourbillon en cet endroit, la condition de Kutta se résume donc a:

Gi+ov=0 (111.23)

Le systéeme d’équations donne la valeur des vitesses aux points de contrdle, ce qui
permet d’en déduire les coefficients de pression et de portance.
L’avantage de cette méthode est qu’elle est beaucoup plus facile a mettre en ceuvre
gue la précédente.

[11.5 Méthode avec tourbillons par formulation de ligne de cour ant

Cette méthode se base également sur |e principe de superposition de solutions
élémentaires et utilise aussi des tourbillons. La vitesse tangentielle en un point est
aussi donnee par I’intensité du tourbillon en ce point. La différence avec la méthode
de formulation de vitesse réside dans I’équation intégrale qui n’exprime pas la
vitesse tangentielle, mais plutét la ligne de courant. La vitesse tangentielle sur la
surface interne est nulle. La formulation de I’équation intégrale est :

(111.24)

Cette équation donne la fonction de courant en un point P quelcongue. Puisque la
fonction de courant est constante sur la surface du corps, pour tout point P de la
surface du profil, on adonc :

Ys=VYy (111.25)
En tenant compte de cette égalité et en remplagant les fonctions de courant Y

et Yy par leurs valeurs respectives, la fonction intégrale sur le profil discrétise en N
panneaux, s’exprime comme suit :
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(111.26)

On obtient N+1 inconnues : N valeurs de g; et la valeur de Yg. Or on a
seulement N éguations : la condition de tangence sur les N panneaux. La condition
de Kutta au bord de fuite va nous fournir I’équation manquante pour solutionner le
probleme. Celle ci s’exprime de la méme maniére que dans le cas de la méthode des
tourbillons avec formulation de vitesse, c’est a dire :

g+ on=0 (111.27)

Aprés avoir calculé la vitesse tangentielle sur chaque point de contréle (égale
a I’intensité du tourbillon au méme point), on peut en déduire les coefficients de
portance et de pression.

Les principaux avantages de cette méthode sont qu’elle est assez simple et
rapide. Mais elle ne peut s’utiliser que pour I’étude d’écoulements bidimensionnels.

111.6.M éthode avec doublets constants par for mulation du
potentiel[13]

Cette méthode utilise la théorie des fonctions de Green pour obtenir
I’équation intégrale. Elle résulte du travail de Morino et Kuo et se base sur la
solution de
I’équation :

(111.28)

Elle consiste a supposer le potentiel constant sur chague panneau, mais variant
d’un panneau a I’autre. Le potentiel correspond a I’intensité des doublets. On pose
gue lacirculation vaut :

G=Fy-F1 (111.29)

avec : Fy, le potentiel sur le panneau N
F1, le potentiel sur le panneau 1
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A la suite de cela, I’équation (30) devient :

(117.30)

On obtient donc un systéme de N inconnues, soit les potentiels F; sur tous les
panneaux. On peut remarquer que I’on a une inconnue de moins que dans les
méthodes précédentes. On n’a donc besoin que de N équations, fournies par
I’application de I’équation (I11.26) au centre de chague panneau. On obtient ainsi un

systeme de N éguations linéaires et N inconnues. La condition de Kutta est
implicitement vérifiée. Pour obtenir les vitesses tangentielles, on dérive les
potentiels. On obtient donc :

1=

(111.31)

avec d, la distance entre le milieu des deux panneaux adjacents. Cette
equation nous fournit la valeur de la vitesse tangentielle & chaque nceud du profil. Il
ne nous reste plus qu’a calculer les coefficients de pression et de portance.

[11.7.Méthode avec doubletslinéaires par formulation du potentiel

On peut obtenir la solution discréte du probleme envisagé au moyen d’une
méthode de panneaux développée par Moran, basée sur la solution de I’équation
(30). La grande différence avec la méthode précédente, se situe sur le plan de la
discrétisation de la distribution de doublets. En effet, Moran utilise une distribution
linéaire de doublets. Ladistribution du potentiel sur un panneau devient donc :

e

(111.32)

avec F, le potentiel au nceud j
j et x varient entre O et |j. La circulation est donc egale a la différence de potentiel
entrele N+1°™ nceud et le 1 nceud :

G=Fuwi-Fi (111.33)
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On applique maintenant I’équation de Green a un profil divisé en N panneaux. On
obtient alors:

| =
ke

(I11.34)

La résolution de I’intégrale permet de faire tendre le point P vers le i°™ nceud
du profil. On obtient alors N+1 inconnues : lesF;, avec i = 1,...,N+1. On a donc un
systeme d’équations algébriques. Mais, si on I’integre, on fait apparaitre des termes
logarithmiques et si on applique juste I’équation (111.30) au point i, on obtient des
singularités logarithmiques introduites dans I’équation.

Il faut donc faire tendre le point P vers le i*™ nceud et observer ses effets sur
I’équation de départ. On aboutit alors a :

termes.réguliers

(111.35)

ou by ;.1 et b; sont indéterminés

Cependant, on peut calculer leur somme, qui est égale a I’angle entre les panneaux i-
1 eti. Lestermes réguliers sont tous lestermesouj i etj ti-1. Lorsquei = 1, on
obtient un résultat particulier :

B4

+termes.réguliers

(111.36)

L’equation (111.32) fournit le méme résultat lorsqu’elle est appliquée aux
nceuds 1 et N+1. On a donc N équations pour N+1 inconnues. La condition de Kutta
au bord de fuite va donc nous permettre d’obtenir un systeme de N+1 équations
avec N+1 inconnues. Pour cela, on égalise les vitesses tangentielles au milieu des
panneaux 1 et N, d’ou :

(111.37)
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La dérivée de I’équation de la distribution de potentiel sur le panneau permet
de calculer lavitesse tangentielle au centre du panneau. On adonc :

(111.38)

Il suffit maintenant d’en déduire les coefficients de portance et de pression.
Cette méthode donne de bons résultats du fait que les points de contrdle soient situés
aux nceuds et non pas en leur centre, mais les calculs qu’elle demande sont lourds.

[11.8. Présentation théorique de la méthode avec tour billons par formulation de
ligne de courant

[11.8.1 Discr étisation

Elle consiste en une division du profil en petits segments, les panneaux. La
densité de panneaux doit étre plus importante aux bords de fuite et d’attaque pour
avoir une plus grande précision. Chague panneau contient un tourbillon distribué
uniformément mais dont I’intensité varie d’un panneau a I’autre.

[11.8.2 Equations de base

Lafonction de courant résultante en un point P(Xp, Yp) €st :

(111.39)

ou |; est lalongueur du panneau j.
La discrétisation en N panneaux entraine N+1 inconnues, a savoir les N valeurs de
gi et celle de YB. Apres évaluation de I’intégrale, lafonction de courant devient :

(111.40)

| =
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T (1140

(111.42)

Avec : rpj, la distance du nceud j au milieu du panneau i (point P)

bpj, I’angle sous lequel on voit le panneau j du milieu du panneau i

a, I’angle d’attaque

l;, 1alongueur du panneau |

Lorsque le point P est situé au centre du panneau |, il faut utiliser I’expression
suivante::

(111.43)

On obtient donc un systeme d’équations linéaires lorsque I’on applique I’éguation
(42) au centre de chaque panneau, c’est a dire lorsque le point P devient le point de
contréle i avec i = 1,...,N. La N+1° équation nécessaire provient de la condition de
Kutta au bord de fuite. Le systéeme d’équations ainsi obtenu peut prendre la forme
matricielle suivante :

—— (111.44)

ou [A] est la matrice des coefficients d’influence. Elle est obtenue a I’aide des
équations précédentes et des conditions suivantes :

Ain+gt=-1

An+11=Anan =1

An+1j=0pourj=2,..,N-1

Levecteur {x} estlesuivant :

Xi=gpouri=1,..,N

XN+l = Y

L e vecteur constant { b} est égal a:

bi =- Vy(yi cosa- x;sina) pouri=1,...,N

BN+1 =0

On résout le systeme de I’équation (I11.44) en utilisant I’équation Vi; = g pour
obtenir directement les vitesses tangentielles. Puis on peut en déduire les
coefficients de portance et de pression.
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[11.8.3 Conditions aux frontiereg[6]:

On définit que la vitesse tangentielle en un point du profil est égale a
I’intensité du tourbillon. On va donc calculer la vitesse tangentielle au centre de
chague panneau, c’est-a-dire aux points de controles. Cependant, il est nécessaire de
compléter ceci par lacondition de Kutta. Aux bords de fuite:

oU : [, Jest lavitesse tangentielle au panneau 1;
[ =lest lavitesse tangentielle au panneau 0y,
Laformulation des conditions aux frontieres est :

1=

| S

(I11.45)

tout simplement parce qu’on utilise la formulation par lignes de courant, sachant que
[sur le profil, on obtient :

| =
ke

(111.46)

la condition de Kutta entraine que au bord de fuite, on a:

(111.47)

[11.8.4.Calcul de la distribution du gradient de pression. Le coefficient de
pression est fourni par I’expression suivante

(111.48)
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[11.8.5.Calcul du coefficient de portance. Le coefficient de portance est donné
par I’expression

(111.49)

avec L =r.Vy.G selon le théeoreme de Kutta Joukowski, et gy = (1/2).r.Vy2
Ains,

(111.50)

La circulation G peut s’écrire en fonction de I’intensité tourbillonnaire g de la
maniére suivante :

(111.51)

=

On peut maintenant approximer I’intégrale de contour | = jpar la sommation des
longueurs des panneaux, ce qui améne a:

| =
ke

(111.52)

On obtient donc le coefficient de portance du profil a I‘aide de la formule suivante :

| =
ke

(111.53)

Remarque:

On ne calcule pas le coefficient de trainée, car éant donné que le fluide étudié est
considéré parfait donc non visqueux, la trainée occasionnée n’est pas représentative
delarédité.
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111.9. Les profils d’ailes [13]:

[11.9.1Génération des profilsNACA :

Le NACA (National Advisory Committee for Aeronautics), prédécesseur de
laNASA, a étudié différentes familles de profiles répondant a diverses applications.
Parmi celles ci, on peut distinguer |a famille de profils & quatre chiffres, celle acing
chiffres et les profils laminaires portant la désignation NLF. Dans ce rapport, nous
allons principalement nous intéresser a ceux a quatre chiffres.

a/Famille de profilsa quatre chiffres:

Dans cette famille, un profil est représenté par quatre chiffres. Le premier indique la
cambrure maximale relative en pourcentage de la corde ; le deuxiéme représente la
position de cette cambrure en pourcentage de la corde et les deux derniers spécifient
I’épaisseur relative maximale en pourcentage de la corde. Par exemple, dans le cas
du profil 4412 :

Le 4 indique la cambrure maximale (4%)

L e deuxieme 4 indique |la position de la cambrure maximal e (40%)

Le 12 indique I’épaisseur relative maximale (12%)

Remarguons qu’un profil symétrique sera du type 00xx.

Nous allons maintenant voir les formules permettant de calculer les coordonnées des

points d’un profil. Dans le cas des profils symetriques de cette famille, on se sert de
I’expression suivante :

£yi=cL{0.2060Vx~0.1260x-0.3537 " +0.243x*-0.1015’) (5
et le rayon de courbure au bord d’attaque est égal a : r = 1,1019 t2

avec : t: I’epaisseur relative maximale du profil
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Pour le cas des profils cambrés, la forme géométrique de la cambrure moyenne est
représentée par deux paraboles :

-

= % X2 0¥

<

= (cX) (Chx2) x<x<c (111.55)
U oS

Ou le point A (Xa, Ya), Situé a la distance ou la fleche est maximale, représente le
point commun des deux paraboles. Remarquons que ya représente la cambrure
maximale et gue Xa en donne la position.

L’équation de la forme géométrique d’un profil cambré est donc :
Pour I’extrados :

Xe =X —Y:.SINO

Ye = Yc * ¥:.COS0

Pour I’intrados :
Xi = X + ¥+.SiNO
Vi = Ye - ¥1.C0s0

Avec, y; identique a celui des profils symétriques et 6 = dyJ/dx.

b/Famille de profilsa 5 chiffres:

Dans cette famille, cing chiffres caractérisent les profils. Le premier
représente le coefficient de portance caractéristique, les deux suivants indiquent la
position de la cambrure maximale et les deux derniers spécifient I’épaisseur relative
maximale.
c/Famille de profilslaminaires:

Par exemple pour le NACA 66, — 215 :
Le premier 6 représente ladésignation de la série (profil laminaire)

L e deuxieme 6 représente |a position de la pression minimale (60%)
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L’indice 2 est la marge au-dessus et au-dessous du coefficient de portance
caractéristique pour laguelleil existe un gradient de pression favorable (0,2)

Le 2 représente le coefficient de portance caractéristique (0,2)

Le 15 représente I’épaisseur relative maximale (15%)

LORD CAYLEY (1799) a été le 1’ier a introduire les idées d’ailes fixes et
courbures pour générer la portance.

(1901-1902) les freres WRIGHT on essayé une centaines de profils dans les
souffleries, le premier vol historique a été réaliser en 1903.

A partir de 1910, on rencontre les profils suivants :

* Engletterre : RAF (RAF1,RAF2,....).

* France : EIFFEL.

* Allemagne : GOTTINGEN (GOT100,....).

* USA : (USAL,....),CLARK,NACA.

on va s’intéresser au profil NACA 4 chiffres :

[11.9.2.Signification des chiffres:

NACA 2412 .

* 1’ier chiffre : indique lavaleur de la courbure axiale en pourcent de la
corde (2% C=0.02 C).

* 2’ieme chiffre : indique en dizaines de corde la position de la courbure
axiale a partir du bord d’attaque (4*1/10 C=0.4 C).

* 3’ieme chiffre : donne I’épaisseur axiale en pour cent de la corde

(12% C=0.12 C).
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Un profil sans courbure est dit symétrique.

[11.10. Conclusion

La méthode des panneaux sources ne tien pas compte de la circulation autour
de I'obstacle, cependant la détermination des caractéristiques aérodynamiques des
profiles portants (qui induisent une portance) nécessite l'introduction de la
circulation donc des tourbillons c'est ainsi que la méthode des panneaux tourbillons
est née, dont le principe est le méme que la méthode utilisée.

Les cing méthodes de panneaux donnent de bons résultats, si on garde en
mémoire qu’elles sont appliquées a des fluides parfaits, pour des incidences faibles.
Parmi les méthodes les plus simples a calculer, il y a celle que nous avons éudiée :
panneaux Source.

Par contre, du fait méme de ces limitations, il sera impossible d’étudier des
profils dans des écoulements a forte viscosité, turbulents et sous forte incidence, ce
qui nous laisse de nombreuses zones d’ombres dans I’étude d’une aile.

Néanmoins, il est possible d’apporter des coefficients correcteurs aux résultats, par
exemple pour tenir compte de la couche limite, dans certaines méthodes, ce qui
rapprochera encore les résultats numériques de laréalité.

Certaines méthodes de panneaux ne permettent pas non plus la simulation
tridimensionnelle. C’est le cas de notre méthode, De toutes les méthodes, celle qui a
été I’objet de notre étude n’est donc pas a utilisée dans I’étude compléte d’une aile.
On peut dire pour finir que ces méthodes ne nécessitent pas I’utilisation d’un
nombre important de panneaux, et donc pas la résolution d’un systéeme linéaire de
tres grande taille. Les calculs sont donc peu importants, ce qui rend cette méthode
intéressante dans un but de design, afin de gagner du temps de conception.

De ce point de vue, notre méthode, ainsi que celle du doublet sont encore de loin les
meilleures (& comparer avec Hess et Smith) .
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IV./ INTRODUCTION :

Pour I’étude aérodynamique des ailes d’envergure infinie (AR=« ), on peut
servir de I’écoulement plan autour des profils de I’aile ,donc en deux dimensions .par
contre I’écoulement de I’aire autour d’une aile d’envergure finie est tridimensionnel Il
se distingue de I’écoulement autour d’un profil (au d’une section de I’aile) par
I’apparition d’une nouvelle composante de I’écoulement, orienté dans la direction de
I’envergure et qui dépend des extrémités de I’aile et du profil dans chaque section.

Les caractéristiques aérodynamiques les plus employées d’une aile d’envergure finie
sont la portance, la trainée et le moment de tangage, que nous utiliserons sous leur
forme adimensionnelle et nous appellerons coefficients aérodynamiques

Pour I’étude numérique de I’aérodynamique d’une aile d’envergure finie, plusieurs
méthodes Sont dével oppées depuis 1918, on peut citer quel ques méthodes:

- laméthode de la ligne portante
- la méthode des surfaces portantes
- la méthode des panneaux tridimensionnels

V-2 ETUDE AERODYNAMIQUE:

IV-2-1. Les trois approches de I’aérodynamique :

L’observation de la nature et de ses phénoménes est a la base de toute
démarche scientifigue. Comme toute branche de la physique, I’aérodynamique
s’articule aujourd’hui autour de trois axes :

- L’expérimentation
- Lathéorie
- La simulation numérique

| L e sn Ll y] |

Tir alalion e CiEcisus

FigurelV.1 : Les trois approches de I’aérodynamique
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IV -2-2 Fonction d’une aile [13] :

La fonction d’une aile, dans le cadre d’applications aéronautiques, est de générer une
portance, c’est a dire une force verticale permettant d’équilibrer la pesanteur de
I’avion. Cette force est due a la différence de pression qui s’établit entre les deux cotés
de I"aile.

r'lf -
Fod o~
; extrados L
_/" -“f
A _ — -
~ W Ty N vl
, - = = _\__\-\_ ""1.
p ';:;:#(-' H""“:.:"-k k: e
W e SR, T
e e | o
o+ - 4+
'S . 1 i

[ intrados

FigurelV.2: Principe delacréation de portance par une aile

Pour remplir cette fonction, il y a deux possibilités:

—soit deplacer un grand volume d’air a petite vitesse : c’est le principe de I’aile
battante qui est le mode de vol des oiseaux et des insectes, qui a été la premiere
approche suivie en aéronautique et qui redevient d’actualité ces derniére années
pour des applications au vol de drones miniatures en espace clos;;

—soit déplacer un petit volume d’air a grande vitesse : c’est le principe de I’aile fixe,
qui est le principe de vol detousles avions.

1V.2-3 Définition d’une aile [2] :

Nous allons tout d’abord donner les principales définitions utiles par la suite, pour les
profils 2D et pour les ailes 3D.

75



CHAPITRE IV MODELE DE CALCUL DES PROFILSD’AILES

IV .2-3-1 Profil 2D:

Z 3

. Z(x] ligne de camarure moysnne
¥ —Re. _1“.‘
1 by -_':-.. %
norc diattague r/r ¥ o= el
g ﬂ'h - -
_— & * berd de e
A
U e

FigurelV.3: Profil d’aile

On définit pour un profil :
C :lacorde
e :I’epaisseur
z(x) : laligne de cambrure moyenne ou squelette
Uco : la vitesse a I’infini amont
a  :I’angle d’incidence
S :I’abscisse curviligne.

IV -2-3-2 Aile3D [12] :

| L
[ s ot Joe——— | D
_

FigurelV.4: Aile compléte

On définit pour une aile :

b X I’envergure

Cr la corde en pied

Ct : la corde en bout d’aile
S : la surface de I’aile
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|V -2-4 Définition desforces et moments:

IV-2-4 -1 Portance, trainée et moment de bord d’attaque :

Ces notions sont des grandeurs tres importantes. Elles modélisent sous forme de
vecteur les différentes forces exercées sur le profil.

» Laportance est laforce, due ala surpression - dépression, exercée sur le profil
lors de son vol, qui est orientée perpendiculairement a I'axe du vent relatif.

» Latrainée est la force exercée par le vent relatif sur le profil. Elle ale méme

axe gue le vent relatif. la trainée est donc un obstacle a la vitesse de l'aile car
elle le raentit. La trainée est une source de pertes de performances
aérodynamiques.
La trainée doit étre toujours minimisée car elle est source de pertes .La trainée
sapplique aussi aux lignes de vos cerf -volants. Plus les fils sont gros, plus leur
trainée est importante, donc plus ils ralentissent I'ensemble (ligne)-(cerf-volant).
Schémaillustrant ce phénomene :

FigurelV.5: Efforts et moment aérodynamiques

On définit les efforts aérodynamiques suivants :

A : laforce axiale
N : laforce normale
R : la force résultante
D : latrainée
L : la portance
MBA le moment de tangage de bord d’attaque.

La portance et la trainée peuvent étre déterminées a partir des forces axiale et normale
connaissant I’angle d’incidence du profil.

L=Ncosa -Asna

D=Nsna+A cosu
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IV -2-4-2 For ces et moments appliquésa un profil 2D [12,9] :

Dans le cas d’un profil 2D, ou d’une aile d’envergure infinie, on définit les forces et
moments par unité d’envergure (b = 1 m), et on note les forces et moments
correspondants.

a) Effortssurfaciques:

On définit p(s) la distribution surfacique de pression et 1(s) la distribution surfacique
de

frottement par contrainte de cisailllement visqueux, sur I’intrados (indicei) et
I’extrados (Indice €) du profil.

‘{ll

b= o x

J-_'..-"
=l

L]

FigurelV.6: Distribution d’efforts surfaciques

Examinons les efforts appliqués sur un élément de profil, situé coté extrados puis coté
intrados

LA
D=}
\x& T=15)
Mgy, = U —F0 -0
/ #_‘_.- #-’&;;- _:.'_—F:I *_ _H-_ -‘_':__\__L
i I — T -
I.-' o HET 0 {} X
B e \
- s
1
ois)

FigurelV.7 Efforts surfaciques coté intrados et coteé extrados

Il vient :
-sur I’extrados, pour un élément dSe: A" = —p; cosB di; 1 simbds;

dA! =p,sinBds, +1, cosB ds,

L]
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. . dN! =p, cosBds, +1,sm8 ds,
sur I’intrados, pour un élément dS; A i

dA! =—p,sinf ds, + 7, cosfds,

Les forces normale et axiale totales par unité d’envergure s’obtiennent en intégrant les
forces élémentaires coté extrados et intrados entre le bord d’attaque et le bord de fuite :

P BF - BE . _.
N i ‘I‘B_ﬂ‘ (_ PE CGS'E"F Te Eme}d.‘:e ._-|‘B.-'|. |LP] 'CUE-'C-:' + L; Eriﬂe‘ki.‘;l

BF BF :
A= Fﬂr{pe sinf+ 1, cosBds, + [m{— p, sin B + T, cos 0 )ds,

On en déduit la portance et latrainée
L'=N'cosa—A'sina
D'=N'sinot + A'cosc

Si I’on décompose les forces normale et axiale en une partie provenant
de la distribution de pression et une partie provenant de la distribution de

frottement :
N = I\F + N
A=A +A
On en déduit une décomposition similaire de latrainée :
D'=D,+D/
Ou Dp' est la trainée de pression et Dy’ la trainée de frottement.

b) Lesmoments:

De méme que pour les efforts, on peut calculer le moment de tangage au bord

d’attaque :
sur I’extrados, pour un élément dse:

dM5g,, =(p,cos8 -1 sinfBx ds, +(p,sin@+ 1, cosb)z ds,
Bas g g 2 g 2 2
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- sur I’intrados, pour un élément dsj :

dMg,, =—(p,cosB+ 1, sinBx ds, +(—p, sinB+ 1, cosBz ds,

Ia_le moment résultant des efforts appliqués au profil, calculé au bord d’attaque est
ors:

M, = |:: [(p, cos®—1,sinBx +(p, sinB+1, cosBJzkds,

-EF
+ JEJ‘[— (p;cosB+ 1, smblx+(—p, sinB+T1, cos B:lz}{ls:

|V -2-4-3 Efforts aérodynamiques et moments 3D [7,9] :

FigurelV.8: Efforts et moments aérodynamiques 3D

Dans I’espace, on définit les efforts aérodynamiques et les moments suivants :
D X latrainée

L : la portance

T : ladérive

Mr le moment deroulis
Mt le moment de tangage
ML le moment de |acet.

Danslecas 2D, il nereste, comme nous I’avons vu précédemment, que deux forces
(trainée et portance) et un moment (moment de tangage). Ce moment pourra étre
appliqué, par exemple, au bord d’attaque du profil
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1V -2-6 Coefficients aérodynamiques:
Les différents coefficients aérodynamiques sont définis a partir de la pression

dynamique a, :%r uz

IV -2-6-1 Coefficients d’une aile [6] :
Pour une aile 3D, on définit les coefficients par rapport ala surface de I’aile

- le coefficient d’effort axial : g P
2T
C o B
- le coefficient d’effort normal : YT as
. : L
- lecoefficient de portance Cy :ﬁ
& - 2
- lecoefficient detrainée q.>
o [ e MS.—\
- lecoefficient de moment MEAT 9, Sc

IV-1-6-2 Coefficients d’un profil :

Pour un profil 2D, on définit les coefficients par rapport ala corde du profil (une
longueur d’aile unité) :

- le coefficient d’effort axial xr:‘_,_.:i
q.c
- le coefficient d’effort normal : & s N
Hh qrc
- lecoefficient de portance : c - )
L=
Q<
- lecoefficient detrainée D'
Oy
q,C
& 1 MJE-\
s M.BA — 2
- le coefficient de moment q.c

I V-2-6-3 Coefficients de pression et de frottement

. . . . { '_
- le coefficient de pression cpqgjl:.pﬁ; P.
.. e )
- le coefficient de frottement Cels)= 4
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Contrairement aux coefficients d’effort et de moment, qui sont globaux, ces deux
coefficients sont locaux et sont fonction de la position sur le profil.

IV -2-6-4 Finesse d’un profil ou d’une aile [7] :

La finesse f d’un profil ou d’une aile est le rapport entre le coefficient de portance et le
Coefficient de f=—-~=— trainée:
La finesse est fonction de la forme du profil ou de I’aile, mais également de
I’angle d’incidence. Pour une aile d’avion, elle est de I’ordre de 25 et atteint 50 pour
une aile de planeur. La finesse f correspond aussi au rapport entre la distance

parcourue horizontalement et la distance parcourue verticalement pour un vol plané
sans vent extérieur

IV -2-6-5 L es coefficients de portance et detrainée[14] :

-

e "’C«-

2
L s

FigurelV.9: Distribution du coefficient de pression

D’apres les notations précédentes, Cpe est le coefficient de pression sur I’extrados et
Cp,i le coefficient de pression sur I’intrados. De méme I’on désigne par Cp,1 le
coefficient de pression sur la partie amont aux maxima d’épaisseur de I’aile (ze coté
extrados et z cOté intrados) et Cp,2 le coefficient de pression sur la partie aval aux
maxima d’épaisseur de I'aile.

En négligeant I’effet du frottement, on peut, connaissant la distribution du
coefficient de pression Cp sur le profil, obtenir les coefficients d’effort axial et
d’effort normal :
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1 e 1
=_[Cp.'.|:_1_lldll ,[ 1?'1{1'_'
) \ _ A .
o Je(4E) Tl

D’ou I’on dedmt I’expressmn des coefficients de portance et de trainée :

C, =Cicosa—-C, sma
Cp =C,sma+C, cosc
|V -2-6-6 Centrede pression :
Le centre de pression d’un profil est le point autour duquel le moment résultant

des efforts aérodynamiques appliqués au profil est nul :

M., =0
Par rapport au moment des efforts calculé au bord d’attaque du profil, la position
du centre de pression est donnée par larelation :

Pour de faibles angles d’incidence, sin a =0 et cos o =1 donc N = L' et

Mz,
jirl‘

Remarque : la position du centre de pression dépend de = %, =~
I’angle d’incidence du profil.

1V -2-6-7 Moment quart de corde[7] :

On définit le moment quart de corde d’un profil comme le moment résultant des
efforts aérodynamiques appliquésax =c/ 4.

MY, = —%L’+ M, =—x_L'

Efforts appliqués au efforts appliqués au efforts appliqués au
bord d’attaque quart de corde centre de pression
F‘lr"]"ﬁ.,.:-.#[:' M".;,u#[:' M'.;p:ﬂ

Dr

cl4 Xep
FigurelV.10 : Différents points d’application des efforts aerodynamlques

dRema{jque : pour un profil mince symétrigue, le centre de pression est situé au quart
e corde.

IV -2-6-8 Centre aérodynamique[6,7] :

Le centre aérodynamique d’un profil est le point du profil pour lequel le moment est
indépendant de I’angle d’incidence M, (a )=cst
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IV.3.CALCUL DESEFFORTSAERODYNAMIQUES:

1V.3.1.EQUATON DE BASE :

La pression et la vitesse sur un profil d’aile, sont obtenues par la résolution
des équations de Navier Stokes. Or, étant donné que la résolution de ces équations est
tres compliquée pour un fluide réel, on est obligé de poser des hypotheses pour
simplifier le probleme. On va donc considérer que le fluide qui s’écoule autour du
profil, est un fluide parfait, donc non visqueux et irrotationnel. Ces hypotheses sont
bien sOr justifiables! En effet, comme la vitesse d’écoulement est rapide (bien que
subsonique), I’effet des forces de viscosité est négligeable par rapport aux forces
d’inertie. De plus, I’écoulement est irrotationnel si la vorticité est nulle en tout point.

(V x V = 0) Et enfin, puisque le fluide est incompressible, la densité est constante tout
au long de sa trajectoire. Cela nous permet d’obtenir des simplifications des équations
de continuité et du mouvement. De telle sorte que :

VXV S oo e, (I11.1)

1 _ve (111.2)

D’autre part, étant donné que I’écoulement est irrotationnel, on sait que
V = VO et on en déduit que I’équation de Laplace est de la forme :

V2D =0............... (11.3)
Les solutions de cette equation fournissent le potentiel de vitesse d’un
écoulement irrotationnel et incompressible. Puis I’équation du mouvement nous

permet de trouver la pression. L’équation de Bernoulli s’obtient de I’intégrale de
I’équation du mouvement, en tenant compte gue la densité est constante. Ainsi :

rh7
2

En utilisant I’équation de Bernoulli, on obtient le coefficient de pression

2
+p=constante.............cceveunnn (1.4

suivant :
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c =|1- M (111.5)

Le niveau de pression de référence n’influe pas directement sur la trainée
car la force de pression sur le corps étudié est nulle seulement si la pression est
constante sur latotalité de la surface étudiée.

L’equation de Laplace nous permet donc de résoudre I’écoulement
irrotationnel et incompressible autour de I’aile de I’avion. Ainsi, la détermination
d’une fonction harmonique @ doit satisfaire les conditions aux limites sur les
frontieres du domaine pour répondre au probleme d’écoulement.

Nous admettons que les conditions aux limites correspondent a I’infini, ou
la perturbation occasionnée par le profil, tend vers zéro, et sur la surface du corps S,
ou I’on neglige la condition d’adhérence puisque le fluide est considéré comme parfait,
donc non visgueux. De plus on suppose que la surface S est imperméable, donc que
I’écoulement n’y pénétre jamais. Toutes ces hypothéses étant posées, on va maintenant
tenter de résoudre |e probléme mathématique suivant :

Ss

FigurelV.11. Définition du probléme mathématique

V2D =0dansQ .. (111.6)

VoV surS (111.7)
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AVD=0 SUM St vveeereeeieeee e, (111.8)

Les équations (I1V.7) et (1V.8) sont les conditions frontieres qui seront
utilisées lors de la résolution de I’équation de Laplace. Notons que V2¥ = 0 satisfait
aussi I’équation de Laplace.

En théorie, on peut avoir une infinité de solutions pour I’intensité de la
circulation, de sorte que le potentiel total de I’écoulement satisfait aux conditions de
continuité, d’irrotationnalité et de I’écoulement tangent pour un profil dans un
écoulement stationnaire a un angle d’attaque donné. On comprend donc que ces
conditions sont insuffisantes pour trouver une solution unique du probleme. 1l est donc
nécessaire de poser une condition supplémentaire pour obtenir une valeur unique de la
circulation. Cette condition est issue de I’étude de I’écoulement au bord de fuite
réalisée par Wilhelm Kutta et est formulée de la maniéere suivante :

e Pour un profil se terminant par un point de rebroussement, la vitesse a
I’extrados et a I’intrados du bord de fuite, a la méme valeur finie. Dans ce cas, les deux
vitesses ont méme direction et méme valeur finie. Cependant, la pression au bord de
fuite a une valeur unique psr et I’équation de Bernoulli appliquée a I’extrados et a
I’intrados du profil a proximité du bord de fuite, donne :

per + (1/2).p.ve? = per + (1/2).p.Vi2............ (11.9)
On en déduit que Ve = Vi

e Pour un profil seterminant par un diedre, le bord de fuite est un point d’arrét.
Soit les vitesses de I’écoulement au bord de fuite, ve tangente a I’extrados et v;
tangente a I’intrados ; on a deux vitesses de directions différentes en un méme point,
ce qui n’est possible que si les deux vitesses sont nulles et que le point en question est
un point d’arrét. D’ol ve=vVvi =0

En résumé, les conditions aux frontiéres permettent de résoudre I’équation
de Laplace, le champ de vitesse est déterminé a I’aide de I’équation qui montre que la
vitesse dérive d’un potentiel. La distribution de pression est calculée avec I’équation
(IV.5) du coefficient de pression. Le probléeme d’écoulement irrotationnel et
incompressible est résolu et, puisque I’équation de Laplace est une équation linéaire
aux dérivées partielles du second ordre, on peut appliquer le principe de superposition
des solutions. L’écoulement est representé par la somme des écoulements
incompressible irrotationnels élémentaires.
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IV.4.DISCCRETISATION :

Le principe de discrétisation consiste a “facétiser” un profil, c’est a dire que
I’on va le représenter par une série de petits segments de longueur variable appelés
panneaux. Cette discrétisation ne doit pas étre aléatoire et doit permettre de construire
un polygone le plus proche possible du profil. De plus, il est nécessaire d’avoir une
densité de panneaux plus importante aux extrémités du profil (bords d’attaque et de
fuite) car ils constituent les endroits ou la courbure est la plus prononcée, donc plus

difficile a représenter par des segments. On utilise en général la formule suivante pour
déterminer les coordonnées des panneaux :

Xi/ C=%(1+COSe D (111.10)

avec:
6,=2jn/N , j=0,...,N
Xj représente la distance du bord d’attaque au point j sur la corde et N, le

nombre de panneaux. On prend comme point de contréle, le point situé au centre du
panneall. Les coordonnées de ce point sur le panneau i sont :

;_ X + X4
I S (111.12)
— 4\
Y, =% ..................... (111.12)

avec: Xietyi, les coordonnées du i®™ point
Xi+1 €t yi+1, les coordonnées du i+1°™ point

En général, le choix d’une soixantaine de panneaux fournit une bonne
précision de la discrétisation. Bien sr, ceci peut varier selon la cambrure des profils.
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IV.5. METHODES DES PANEAUX :

Cette méthode éaborée par Hess et Smith en 1966 consiste tout d’abord a diviser le
profil en un certain nombre de panneaux afin d’en approcher le mieux possible le
contour réel. On modélise ensuite I’écoulement a I’aide de sources et de tourbillons
distribués sur chague panneau. Ensuite, les conditions de tangences et de Kutta, nous
permettent de déterminer I’intensité de ces singularités. Puis, une fois celles ci
connues, on peut calculer la vitesse, et, par consequent, le coefficient de pression en
tout point de la surface, ainsi que la distribution de I’angle d’attaque en fonction de
I’angle d’incidence du profil.

Pour un écoulement irrotationnel, le potentiel total autour du profil correspond a
I’équation suivante :

D =D+ Ds+ Dy (111.13)

avec: @, le potentiel de I’écoulement uniforme
ds, le potentiel d’une distribution de sources q(s) par unité de
longueur

®,, le potentiel d’une distribution de tourbillons d’intensite y(s).

V.6, ALGORITHME DE CALCUL :

1) Saisie des parameétres d’entrée

2) Calcul des caractéristiques du profil en fonction du NACA.

3) Calcul des bords de panneaux et des points de controle

4) Initialisation de lamatrice A du systéeme linéaire.

5) Initiaisation du second membre du systeme linéaire.

6) Résolution du systéme linéaire.

7) Calcul des coefficients aérodynamique (pression, portance, traine,...) sur chaque
panneau du profil.

8) Affichage des résultats
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IV.7.APLICATIONS:

D’ apres le programme on a les résultats suivants :

IV.7.1.Pour le profil NACA 4415

IV.7.1./COURBE DE PRESSION : cp=Ff(x)

I= Y(i)= X(i)=
1 1 5.5389169E-09
2 0.9942853 -2.4302689E-04
3 0.9772882 -0.7356865E-04
4 0.9494427 -2.1859757E-03
5 0.9114511 -3.8854133E-03
6 0.8642548 -6.0804168E-03
7 0.8090010 -8.8253804E-03
8 0.7470054 -1.2112713E-02
9 0.6797148 -1.5031178E-02
10 0.6086679 -2.0182334E-02
11 0.5354553 -2.4656259E-02
12 0.4616803 -2.9016558E-02
13 0.3891493 -3.2829914E-02
14 0.3204178 -3.6423370E-02
15 0.2555469 -3.9584368E-02
16 0.1957040 -4.1566342E-02
17 0.1419937 -4.1689757E-02
18 9.5473953E-02 -3.9309840E-02
19 5.7152867E-02 -3.4291353E-02
20 2.7960129E-02 -2.6102867E-02
21 8.7005273E-03 -1.4601124E-02
22 0.0000000 0.0000000E-+00
23 2.4686600E-03 1.6009352E-02
24 1.6467046E-02 3.4741505E-02
25 4.1878249E-02 5.2871693E-02
26 7.8287236E-02 7.0377968E-02
27 0.1249545 8.6171716E-02
28 0.1808062 9.9148303E-02
29 0.2444531 0.1083344

30 0.3142412 0.1130062

31 0.3883297 0.1127665

32 0.4635895 0.1081447

33 0.5392748 0.1004631

34 0.6138531 9.0264320E-02
35 0.6856263 7.8175023E-02
36 0.7529947 6.4800482E-02
37 0.8144888 5.1151183E-02
38 0.8687971 3.7723534E-02
39 0.9147877 2.5376176E-02
40 0.9515262 1.4845279E-02
41 0.9782847 6.7875357E-03
42 0.9945455 1.7262223E-03
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apha 0.0000000E+00

apha 8.000000

apha 16.00000

apha 20.00000

cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
i=12 | cp=
i=13 | cp=
i=14 | cp=
i=15 | cp=
i=16 | cp=
i=17 | cp=
i=18 | cp=
i=19 | cp=
i=20 | cp=
i=21 | cp=
i=22 | cp=
i=23 | cp=
i=24 | cp=
i=25 | cp=
i=26 | cp=
i=27 | cp=
i=28 | cp=
i=29 | cp=
i=30 | cp=
i=31 | cp=
i=32 | cp=
i=33 | cp=
i=34 | cp=
i=35 | cp=
i=36 | cp=
i=37 | cp=
i=38 | cp=
i=39 | cp=
i=40 | cp=
i=41 | cp=
i=42 | cp=

O©CoO~NOOITA WN P

R
= o

0.4020056
0.3004247
0.2387090
0.1972529
0.1667396
0.1420203
0.1196849
9.7241797E-02
7.2917402E-02
4.5806866E-02
1.6556067E-02
-9.8812291E-03
-3.8783152E-02
- 8.2648031E-02
-0.1400434
-0.2045512
-0.2690415
-0.3184539
-0.3074804
-8.0197446E-02
0.6420282
0.9385815
0.2466901
-0.2764197
-0.5609304
-0.7274608
-0.8245026
-0.8685997
-0.8657204
-0.8156967
-0.7276463
-0.6324319
-0.5438411
-0.4558685
-0.3669516
-0.2761272
-0.1824172
-8.4794946E-02
1.7982090E-02
0.1281555
0.2515347
0.4020056

cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
Ccp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=

0.4288657
0.3449667
0.3024455
0.2808289
0.2707632
0.2673302
0.2676168
0.2699043
0.2734747
0.2787230
0.2878749
0.3081608
0.3271559
0.3463557
0.3755554

cp= 0.4245746

Ccp=
Ccp=
Ccp=
cp=
Ccp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=

0.5071114
0.6417254
0.8416535
0.9994560
0.2631537
-2.026662
-2.995808
-2.788224
-2.478984
-2.230042

cp= -2.022478

cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=
cp=

-1.829354
-1.632778
-1.416185
-1.190494
-0.9970221
-0.8273145
-0.6725396
-0.5281417
-0.3908395
-0.2580495
-0.1277225
1.9052482E-03
0.1331573

cp= 0.2713709
cp 0.4288647

0.4766043
0.4124400
0.3890725
0.3859529
0.3940064
0.4086533
0.4274365
0.4492189
0.4739582
0.5026903
0.5380929
0.5872975
0.6335288
0.6855868
0.7526659
0.8360960
0.9303366
0.9986138
0.8737330
-0.1783452
-4.282618
-9.225744
-8.554664
-6.425633
-4.976710
-4.040715
-3.378452
-2.858983
-2.413893
-1.996653
-1.614228
-1.313892
-1.058476
-0.8353974
-0.6361796
-0.4545898
-0.2860329
-0.1271664
2.4487006E-02
0.1714623
0.3186440
0.4766043

0.5072080
0.4532038
0.4389292
0.4440978
0.4598913
0.4819243
0.5079448
0.5370215
0.5692847
0.6058304
0.6491244
0.7053518
0.7567266
0.8129930
0.8796697
0.9495553
0.9982013
0.9402730
0.4666678
-1.592006
-8.020065
-14.25046
-12.07432
-8.581220
-6.383838
-5.018390
-4.083118
-3.374738
-2.790725
-2.265166
-1.800977
-1.446562
-1.148643
-0.8925111
-0.6674709
-0.4656456
-0.2813286
-0.1104638
4.9843065E-02
0.2022740
0.3515034
0.5072069
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CP

1.5

-0.5 0.5 L 1.5

Figure V.12 : distribution numérique
du coefficient de pression pour I’incidence 0°

CP

0.5 4 0 0 1 1.5

4 -

FigurelV.13: distribution numérique
du coefficient de pression pour I’incidence 8°
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-10

Figure V.14 : distribution numérique
du coefficient de pression pour I’incidence 16°

CP

5

]
=)

-0.5
-5

-10
-15
=20

FigurelV.15: distribution numérique
du coefficient de pression pour I’incidence 20°

=5

1V.7.1.2/COURBE DE COEFFICIENT DE PORTANCE,
TRAINEE, MOMENT):

a cd cl cm

0° 1.5415371E-03 0.5020661 -0.2287433

8° 0.1986167 1.448639 -0.4837427
16° 0.6301394 2.244880 -0.7168242
20° 0.9106911 2.553348 -0.8193969
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A/Courbes de coefficient de portance cl=f(a ) :

cl

O m = M k2 Mo M
|

Figure 1V.16: Evolution numérique du coefficient de portance en fonction des
incidences

B/Courbes de coefficient de trainée cd=f(a ) :

1.00E+00 -
9.00E-01
8.00E-01
7.00E-01 -
6.00E-01 -
5.00E-01
4.00E-01 A
3.00E-01
2.00E-01 -
1.00E-01 -
0.00E+00 T T T T 1
0 5 10 15 20 25

ALPHA

Cd

FigurelV.17.: Evolution numérique du coefficient detrainée en fonction desincidences
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C/Cour bes de coefficient de moment cm=f(a ) :

0

i 10 20 30
0.2

0.4 -
06 -

0.8

. =

Figure 1V.18.: Evolution numérique du coefficient de moment en fonction des
incidences

1V.7.1.3 Courbes dela polair e cl=f(Cd):

3_
25 -
2_
3 15 -
1_
0.5
I:I T 1

0.00E+HIOD  500E01 1.00EHIO
cD

FigurelV.19. : Polaire numérique du profil NACA 4415
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IV.7.1.4 Courbes de Discrétisation Y =f(x):

1 SrmFE-ri

M E=—-L1T e
T
-\"'\-\.
= i o =
"
'\-\.\_\_h‘-\-

OO0 E OO ' e ' e

-1 =
S | I B DA

;.
H
i

Figure IV.20. Discrétisation d’un profil NACA 4415

IV.7.3. Discussion desrésultats numériques :

IV.7.3. 1L.Influence desincidences sur les contoursde pression :

Les Figures (1V.1-2-3-4)représente une comparaison numérique de Cp pour
toutes les incidences (0°, 8°, 16, °20°)
Le niveau de la pression augmente avec I’augmentation de I’angle d’incidence.
Les graphes (1V.1-2-3-4) donne la distribution numérique du coefficient de pression
pour chague incidence
Les valeurs de Cp pour I’extrados sont toutes négatives, par contre les valeurs de Cp
pour I’intrados sont positives.
La valeur absolue du Cp min augmente avec I’augmentation de I’incidence.
Lorsque I’incidence augmente la surface entre I’intrados I’extrados augmente ce qui
entraine I’augmentation de la portance.

L’augmentation de I’incidence permet de différencier les pressions a
I’intrados et I’extrados. Sur I’extrados, la vitesse tangentielle augmente par rapport a
la vitesse normal e sous incidence nulle, donc, la pression diminue par rapport au profil
sous incidence nulle.
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A Pinverse, I’intrados voit sa vitesse tangentielle diminuer par rapport a
précedemment, du fait de [’augmentation de I’obstacle que produit I’aile a
I’écoulement venant de I’infini. D’ou, augmentation de la pression par rapport au
profil sousincidence nulle.

Le point d’arrét est toujours le bord d’attaque, et la pression tend donc
toujoursvers 1 a ce niveau.

IV.7.3. 2Influence des incidences sur les contours de portance:

A partir du courbe de cl en fonction de I’angle d’attaque a, on remarque que :

e lorsque I’angle d’attaque a atteint 0° on obtient déja un coefficient de portance
positif, donc une portance (Figure I11.5).

e entre 0° et 20° pour le NACA 4415 la courbe est sensiblement une droite, ce qui
signifie qu’il y a une augmentation uniforme de la portance avec I’augmentation de

I’angle d’incidence.

e Onremarque que le profil NACA 4415 possede un angle de décrochage plus élevé

et un plus grand coefficient de portance.

IV.7.3. 3.Influence desincidences sur les contoursdetrainée:

e Ce courbe Cd=f (o) possédent approximativement la forme d’une demi parabole

pour les incidences comprises entre 0° et 20°.
e Elles ne coupent pas I’axe des a : en effet, quelle que soit I’incidence de I’aile, on

ne pourrajamais annuler latrainée.

e L’augmentation de la courbe a partir de Cx min est lente jusqu’a environs +8°

(Figure 1V .6), puis elle devient de plus en plus accentuée.
IV.7.3. 4.Influence des incidences sur les contours de moment :

Le grapheiillustré par la Figure IV.7 montre I’évolution numérique du coefficient de

moment a des incidences différentes (0°, 8°, 16°, 20°).
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Remarquons d’abord que la variation du coefficient de moment est
proportionnelle a celle de I’angle d’attaque il diminue proportionnelle avec

I’augmentation du valeur d’angle d’attaque (figurelV.7) aussi que:
IV.7.3. 5.Allure de courbe de polaire:

On appel polaire la courbe donnant les variations du coefficient de portance cl en
fonction de celui de trainé cd c’est-a-dire Cl = f (Cd).

Cette représentation graphique (fig.V1.8) ,(fig.V1.8) résume en une seule courbe
les deux courbes vues précédemment : Cl = f(a) et Cd = f(a).

Le point de portance nulle, situé a l'intersection de la polaire et de |'axe des Cd
donne la vaeur de I'angle dincidence pour lequel Cd = 0.Cet angle est presgue
toujours négatif mais peut cependant pour certains profils atteindre des valeurs
positives élevées.

Le point de trainée minimum, pour lequel la tangente a la polaire est
perpendiculaire al'axe des Cd. Une aile calée a cette incidence permet d'obtenir la plus
grande vitesse en tragjectoire horizontale. (utilisé pour obtenir la vitesse maximum)

Le point de portance maximum E pour lequel latangente a la polaire est paralée al'axe

de Cd. Ce point détermine la valeur de I'angle d'incidence permettant une portance maximum

qui pour une vitesse donnée, permet d'emporter la charge maximum

IV.7.3.6.Allure de courbe de Discrétisation :
Le graphe désigne le trace de profil a partir des points x(i),y(i)
(Figure1V.14)

Pour Afin de vérifier I’exactitude des tracés de profils que nous avons obtenu, nous
avons compareé nos résultats avec les profils théoriques

le NACA4415 on aun profil cambre
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|V.8.CONCLUSION :

La méthode des panneaux donne des bons résultats, si on garde en mémoire qu’elle
est appliquée a des fluides parfaits, nombre de mach faible et des incidences
faibles. Parmi les méthodes les plus ssmples a calculer, il y a celle que nous avons
étudiée Méthode de Hess et Smith

Par contre, du fait méme de ces limitations, il sera impossible d’étudier des
profils dans des écoulements a forte viscosité, turbulents et sous forte incidence, ce
qui nous laisse de nombreuses zones d’ombres dans I’étude d’une aile.

Néanmoins, il est possible d’apporter des coefficients correcteurs —aux
résultats, par exemple pour tenir compte de la couche limite, dans certaines
méthodes, ce qui rapprochera encore les résultats numériques de laréalité.

e Certaines méthodes de panneaux ne permettent pas non plus la
simulation tridimensionnelle. C’est le cas de notre méthode de Hess et Smith
. De toutes les méthodes, celle qui a été I’objet de notre étude n’est donc pas a utilisée
dans I’étude complete d’une aile.

On peut dire pour finir que ¢ca méthodes ne nécessite pas I’utilisation d’un
nombre important de panneaux, et donc pas la résolution d’un systeme linéaire de trés
grande taille. Les calculs sont donc peu importants, ce qui rend cette méthode
intéressante dans un but de design, afin de gagner du temps de conception.
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CONCLUSION GENERALE

L’etude des singularités élémentaires ont une grande importance ce
sont la base de I’étude de n’importes quel écoulement fluide et pour chaque
singularité a ses caractéristiques.

L es cing méthodes de panneaux donnent de bons résultats, s on garde
en mémoire gqu’elles sont appliquées a des fluides parfaits, pour des incidences
faibles. Parmi les méthodes les plus simples a calculer, il y a celle que nous
avons étudiée : répartition de tourbillons par formulation de ligne de courant, ou
encore celle du doublet linéaire.

Par contre, du fait méme de ces limitations, il sera impossible
d’étudier des profils dans des écoulement a forte viscosité, turbulents et sous
forte incidence, ce qui nous laisse de nombreuses zones d’ombres dans I’étude
d’une aile.

Néanmoins, il est possible d’apporter des coefficients correcteurs aux
résultats, par exemple pour tenir compte de la couche limite, dans certaines
méthodes, ce qui rapprochera encore les résultats numeériques de laréalité.

Certaines méthodes de panneaux ne permettent pas non plus la
simulation tridimensionnelle. C’est le cas de notre méthode par tourbillons et
ligne de courant. De toutes les méthodes, celle qui a été I’objet de notre étude
n’est donc pas a utilisée dans I’étude complete d’une aile.

On peut dire pour finir que ces méthodes ne nécessitent pas
I’utilisation d’un nombre important de panneaux, et donc pas la résolution d’un
systéme linéaire de tres grande taille. Les calculs sont donc peu importants, ce
qui rend cette méthode intéressante dans un but de design, afin de gagner du
temps de conception.

De ce point de vue, notre méthode, ains que celle du doublet sont
encore de loin les meilleures (& comparer avec Hess et Smith) .




o T

[1] BRUHN
[2] Siteweb :

[3] Site web:
[4] Siteweb :

[5] Cd-rom:
[6] Site web:

[7] DAVID SANCHEZ

[8] -J.Fleury-J. Weyland.

[9] Siteweb :

[10]E.COENEN

[11] J.LEMAITRE et
COL

[12] THESE

[13] J.B

el S J—

DI Ographie

’”‘}3 ](Q{ }%‘D

Analysisand design of flight
WWw.google.com

www.inria.fr

http://cri.univlillel.fr/~eudil/jbeuneu/index
.html

Aircraft Maintenance Manual AMM

www.ONERA.com
PHENOMENE DE COUCHE LIMITE
Technologie cellule, Edition1981.
- http://fr . wikipedia.or g/

INTRODUCTION A
LA COUCHE LIMITE

M écanique des matériaux solides
Calcul aérodynamique et structurale

d’une aile d’avion
Introduction of aerodynamic

[14]. 1.H.Abbott and A.E.Von Donhoff, Theory of Wing

[15] AIR ALGERIE

[16] E.SHARIFI ,R.ASKOVIE

el S —

Sections, Dover Publication
1949.

Fichetechnique de A330-200

APPROCHE DE LA COUCHE LIMITE
CALCUL




	PAGE DE GARDE1(1).pdf (p.1)
	Sommaire.pdf (p.2-4)
	liste des figures.pdf (p.5-6)
	Nomenclature.pdf (p.7-8)
	INTRODUCTION.pdf (p.9-10)
	DADA.pdf (p.11-38)
	coucheDIDI.pdf (p.39-61)
	tp2pannaux .pdf (p.62-84)
	chapitre 4 panaux.pdf (p.85-109)
	Conclusion.pdf (p.110)
	BIBLIOGRAPHIE.pdf (p.111)

