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Résume

Ce travail présente une analyse numérique des caractéristiques d’une aileNACA0021 modifié en
incorporant des tubercules sinusoidaux au bord d’attaque Pour Re = 225000.Les équations de
turbulences ont fermé par le modeles k-¢ dans Le code de calcul commercial Fluent. La CFD
tridimensionnelle sur le profil Aéronautique modifi¢ a été effectuée avec sur une large d’angles
d’attaque. En plus Des coefficients de levage et de poussée, des visualisations de I’écoulement
proche De la paroi et 1’évacuation des tourbillons pendant les oscillations sont présentées pour
illustrer les caractéristiques d’écoulement instables sur la performance.Les Résultats montrent une

amélioration de la production de poussée par rapport a des ailes classiques.
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Abstract

of turbulences closed by the k-¢ models in the Fluent commercial calculation code. The three-
dimensional CFD on the modified aeronautical profile was carried out with a wide range of angles
of attack. In addition, lift and thrust coefficients, visualizations of the near-flow of the wall and
vortex evacuation during oscillations are presented to illustrate the unstable performance
characteristics of the performance. The results show an improvement in production of thrust with
respect to conventional wings.



Nomenclature

Notations latines

(x,y) Coordonnées cartésiennes.

J Jacobien.

C Corde du profil.

Cr Coefficient de pression.

Cs Coefficient de frottement.

Cy Coefficient de trainée.

C, Coefficient de portance.

u,v Composantes de la vitesse dans le plan (x, y).
US, ve Composantes de la vitesse dans le plan (&, ).
U, La vitesse de 1’écoulement a 1’infini.

P Pression.

K énergie cinétique de la turbulence.

Notation Grecque

& Taux de dissipation de la turbulence.
Vs viscosité cinématique turbulente.

p Masse volumique.

a Angle d’incidence.

O O Nombres de Prandtl turbulents associés a & et € respectivement
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Chapitre 1
Revue Bibliographique

1.1 Introduction

Les dispositifs de controle d’écoulement d’air ont provoqué des changements importants
dans la conception aéronautique et, par conséquent, dans les performances de 1’avion du
dernier siécle. Dans ce contexte, le contréle du flux peut étre compris comme une stratégie
de mécanisme ou un processus par lequel le comportement de flux naturel change pour
atteindre les exigences de conception. Un bon exemple de la pertinence du controle de flux,
du point De vue technologique, est 1’application des dispositifs de levage au début des
années 1920. La conception de 1’avion suppose une augmentation requise du poids
maximal au décollage, ce qui entraine une augmentation de la surface de 1’aile pour assurer
un soulévement suffisant lors du décollage et de ’atterrissage. D’autre part, I’exigence de
vitesse est basée sur 1’idée d’avoir moins de surface d’aile, pourvu que la vitesse soit
suffisamment ¢élevée pour fournir la portance nécessaire.

De plus en plus, les phénomeénes naturels sont considérés comme une source d’inspiration
pour I’amélioration des dispositifs mécaniques et le développement des nouvelles
technologies. Le but ultime est d’imiter les performances des systémes vivants ou la
performance de 1’organisme dépasse les technologies actuelles. Les baleines a bosse
atteignent une taille et un poids massifs, mais elles peuvent maintenir une grande
maniabilité et peuvent changer de direction trés rapidement lorsqu’elles se déplacent a des
vitesses élevées. Cette performance est attribuée a la présence de tubercules sur leurs
nageoires, ce qui a inspiré 1’incorporation de structures ou de protubérances de type
Tuberculeux aux aérodromes et aux hélices des turbomachines et méme des pales de
Turbines éoliennes. Les faibles performances des ailes actuelles a conduit les scientifiques a

mettre au point de nouvelles formes améliorées de forme et de performance. Ce chapitre se



Concentre sur des études antérieures expérimentales et numériques sur I’amélioration de la
performance associée aux profils d’aile. En plus de comparer les performances des modeles
avec et sans tubercules, I’effet de la variation de 1’amplitude et de la longueur d’onde du
tubercule.En outre, Les avantages potentiels des tubercules sont considérés en relation avec

les effets de pointe d’aile ainsi que le nombre de Reynolds.

1.2 Travaux expérimentaux

Plusieurs géométries de profils sont testé
expérimentalement les effets des tubercules
sur les performances des ailes depuis la
proposition de 1’idée par Fish et Battle 1995
lors de D’observation des ailettes des
baleines a bosse qui ont de grands
tubercules ou des protubérances le long de
son bord d’attaque. En 2004, [1], ont été
montrés les effets des tubercules sur un
aileron de baleine a une échelle réelle. Les
essais sont réalisés dans soufflerie a un

nombre de Reynolds (5.05+5.20) x10° et un

angle d’incidence de —2+20°. Les mesures Figure 1.1: Deux Mo délés

montrent que 1’ajout de tubercules sur le d’ailerons étudié par Milkosovic et

bord  d'attaque  retarde  I'angle de al. 2004dans ces expériences avec
décrochage d’environ 40% et en un profil NACA0020et par une

augmentant I’élévation et en diminuant la échelle réelle

trainée.

[2], ont démontré que la forme sinusoidale sur une section de profil aérodynamique NACA
63-021 ont diminué¢ 1’¢lévation maximale, mais ont prolongé I’angle de décrochage de pres
de 9 degrés. Les amplitudes sinusoides plus grande ont créé¢ des caractéristiques de
décrochage plus douces en maintenant un écoulement fixé aux pics bien que I’écoulement

est séparé¢ dans les creux. [3] Ont été testés les performances des tubercules sur deux
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modeles d’ailes. Une paire d’ailes de section profilée constante et une paire de profil
variable (Figure 1.2). Les tests ont été effectués a un régime turbulent de nombre de
Reynolds égal 274000-277000 et un nombre de Mach d’ordre 0.13 dans une soufflerie
ouverte.Les effets de tubercules étaient différents entre les modeles. Des pertes dans les
coefficients de portance et I’augmentation de la trainée pour le modele a section profilée

constante €t¢ remarque.

!
3.438"
b

|

e i i i
MAC
3.43R"

— 11313 ———

Figure 1.2 : Les modeles d’ailes utiliséspar Milkosovic et al. (2007)

Les effets des protubérances sinusoidales sur le bord d’attaque des ailettes NACA 63,-021
ont été¢ examinés expérimentalement par.[4] Une série d’essais dans un tunnel d’eau sur des
ailes a des amplitudes variant de 2,5 a 12% avec des longueurs d’ondes

Comprises entre 25 et 50%. Les coefficients de portance, de trainée et de moment de
tangage ont été calculés a partir des données de charge mesurées. Ils ont remarqué que : les
tubercules provoquent une réduction du coefficient de portance aux angles d’attaque au-
dessous de I’angle de décrochage d’une aile lisse.Dans le post-régime, les ailes avec des
protubérances avaient des coefficients de portance plus élevés, jusqu’a 50%. Pour les

amplitudes la plus grande, le C; était presque constant pour la gamme de 10+26°.Les ailes
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avec des tubercules présentent des coefficients de trainée plus importants dans le haut
régime ; Cependant, la trainée était presque indépendante de la géométrie dans le régime
moyenne. Pour les ailes testées, la longueur d’onde et ’amplitude ont joué un rdle mineur

sur les coefficients de force et de moment.

Baseline
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Figure 1.3 : la longueur d’onde et ’amplitude Pour les ailes testées

Les résultats d’une étude expérimentale sur les caractéristiques d’écoulement et de bruit des
profils avec des tubercules ont été présentés par.[5] [lsont été constaté que la plus grande
amplitude et les plus faibles longueur d’onde sont les configurations les plus efficaces pour
¢liminer le bruit tonal. Des cas restants, la réduction de la longueur d’onde semble
augmenter la fréquence a laquelle le bruit sonore est détecté.Les mesures de portance et de

trainée indiquent que la configuration du tubercule avec la plus petite
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longueur d’onde est également la plus efficace en termes de performance
aérodynamique.[6]ont étudi¢ expérimentalement la portance et la trainée ainsi que la
détermination du début de la cavitation sur les gouvernails avec des tubercules de profil
NACA 0016 pour des nombres de Reynolds faibles et modérés dans 1’eau. Les résultats
montrent que les tubercules peuvent modifier ’emplacement du début de la cavitation,
diminue la portance et augmentent la trainée pour les angles d’attaque entre 15 et 22°, pour
les angles supérieurs a 22°, les gouvernails avec tubercules géneérent plus de portance que
les gouvernails lisses. La comparaison entre les gouvernails lisse et tuberculeux conduise
I’existence d’un nombre Reynolds critique au-dela de laquelle les tubercules n’ont pas
d’effet significatif sur les performances hydrodynamiques. [7] ont été comparais les
performances de deux ailes de section bidimensionnel NACA 65-021et NACA 0021.1ls ont
constaté que, pour les deux profils, la réduction de 1’amplitude du tubercule entraine un
coefficient de portance maximal plus élevé et un angle d’arrét plus élevé. Cependant, dans
le régime modéré, la performance avec des tubercules a grande échelle est plus favorable.
La réduction de la longueur d’onde conduit a des améliorations dans tous les aspects de la
performance de la portance, y compris C; maximal, I’angle de décrochage et les
caractéristiques des postes. Néanmoins, il existe un certain point ou une réduction
supplémentaire de la longueur d’onde a un impact négatif sur la performance.Les résultats
indiquent que I’influence des tubercules varie en fonction du profil d’aérodrome. Pour un
profil NACA 65-021, I’épaisseur maximale située a 50% de la corde, les tubercules ont un
effet négligeable sur les performances de la portance dans le faible régime et sont
bénéfiques dans le haut régime. D’autre part, pour le NACA 0021, qui a une épaisseur
maximale de 30%, une augmentation des performances de portance dans le faible
régime.[8] (2012) ont ét¢ étudi¢ 1’effet de la forme des tubercules dans le bord d’attaque

sur la performance du profil aérodynamiqueNACAO0012.Trois formes différentes et trois
Rapports d’aspect (1, 2, 3) Ont testé. L’expérience a été effectuée dans une soufflerie a
basse vitesse. Les résultats de performance montrent que lorsque le rapport d’aspect (AR)
est égal a 1, le phénoméne de retard de décrochage est tres clair. La performance de ’aile
avec des tubercules n’a pas d’augmentation significative de la portance, mais la trainée a
été réduite. L’effet le plus important pour la performance a eu lieu pour la feuille avec

I’amplitude la plus longue. Les résultats de la simulation CFD par Star-CCM + étaient
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Egalement conformes aux expériences. Les caractéristiques aérodynamiques des ailes avec
un bord d’attaque sinusoidales ont été étudiées a travers une série de tests de soufflerie et
comparées aux résultats d’un modele de base par [9] Les effets du rapport d’aspect, de la
géométrie et des nombres de Reynolds sur les forces agissant sur 1’aile étaient d’intérét
principal. L’amplitude était de 6 et 12% et les longueurs d’onde étaient de 25 et 50% de la
longueur moyenne des cordes.Les résultats dépendent fortement du rapport d’aspect. Pour
les ailes avec un rapport d’aspect de 1,5, les modéles sinusoidaux présentaient un
décrochage beaucoup plus lisse que le modele de base et il était possible d’obtenir des gains
de coefficient de portance de 1’ordre de 45%. Une réduction significative du bruit a été
obtenue par [10], en utilisant des tubercules sinusoidaux sur le bord d’attaque d’un profil
aérodynamique NACA 0021 pour un nombre de Reynolds égal & 1.2x10°. Le bruit global &
large bande est réduit pour une gamme considérable de fréquences entourant le pic de bruit
tonal. La longueur d’onde et I’amplitude de tubercule modifient la stabilit¢ de la couche
limite, influant sur la fréquence des fluctuations de vitesse dans la couche de cisaillement
pres du bord de fuite. Cela affecte la cohérence de la génération de vortex en aval du bord
de fuite, ce qui entraine une diminution de la génération de bruit de bord de fuite. Les
résultats ont également révélé que la plus petite longueur d’onde et la plus grande
d’amplitude ont le plus faible bruit associé a la tonalité et a la large bande. La structure de
la couche limite sur les ailes classiques et ondulées a des angles d’attaque presque critiques
au nombre de Reynolds égal 1.4x10° est étudiée a I’aide de la visualisation du film huile
par [11] .Une couche limite avec une structure spécifique se manifeste a former sur 1’aile
avec la surface ondulée. Cette couche limite est plus stable a la séparation de la surface de
I’aile. En conséquence,

L’aile avec une surface ondulée a Un angle d’attaque critique plus important et un

coefficient de portance maximal plus élevé.
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Figure 1.4 : Géométries d’ailes étudie par Zverkov et al. 2013 : (a) aile classique ; (b)
aile ondulée ; Corde d’aile ¢ = 195 mm ; longueur de I’aile L = 700 mm et rapport

Ac=3,5

. [12] ont étudié les effets des tubercules sur les ailes coniques avec des angles d’attaque
faibles. Ils ont constaté, grice a la visualisation des écoulements, que les tubercules
agissaient comme des générateurs de vortex. Les mesures de forces obtenues a un nombre
de Reynolds 2.2x10° montrent que pour les angles d’attaque allant de 1° a 8°, les tubercules
réduisent la portance et la trainée de 4 a 6% et de 7 a 9,5% respectivement.

La visualisation de 1’écoulement a montré que les tubercules réduisent la résistance du
vortex a I’extrémité de l’aile, ce qui réduit potentiellement la résistance induite. Les
résultats ont montré que 1’ajout de tubercules sur une aile conique et épaisse a entrainé une
réduction de la portance pour tous les angles d’attaque considérés et une réduction de la
trainée a faible angle d’attaque. [13] ont examiné 1’effet des tubercules sinusoidaux dans
une cascade de compresseur linéaire avec une hauteur de pale de 0,15 m et une corde
moyenne de 0,06 m, sur un profil aérodynamique NACA 65-209 et un nombre

de Reynolds 1.3x10°.Les mesures sont Obtenues par des sondes a cing orifices au niveau
du plan de sortie de cascade. Les résultats indiquent que la performance de la cascade s’est
considérablement améliorée en raison de 1’effet des tubercules en termes de retard de

I’angle de décrochage. La déviation de 1’écoulement est également plus élevée pour toutes
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les pales avec des tubercules a I’angle d’incidence le plus élevé. Sur la base de ces
parametres, ils ont constaté que, a des angles d’incidence plus élevés, I’amélioration est la

plus élevée pour les pales avec une amplitude et une longueur d’onde plus petites.

A5T:5

Figure 1.5. La géométrie de 1’aile conique testée par Bolzon et al. (2013)

Une série d’expériences dans un tunnel d’eau ont été menées par.[14] pour déterminer
I’effet de bord d’attaque sinusoidale, sept modé¢les rectangulaires étaient constitués, deux
ailes bordées de balayage et de deux ailes avec une forme de plan ressemblant a des aubes a
baleine. Tous les mod¢les avaient un profil NACA 634-021 avec des amplitudes A/c égal
0,025 4 0,12. Les modéles ont été examinés a des nombres de Reynolds jusqu’a 4.5x10° et
des angles d’attaque jusqu’a 30°. Les coefficients de la portance et de la trainée étaient
presque indépendants des nombres de Reynolds supérieurs a 3.6x10°.Les modéles
spécifiques de plan rectangulaire avaient des coefficients de portance plus sensible par
rapport au modéele de base.Cependant, a I’exception de la forme plane qui ressemblait a la
flipper a baleine a bosse, le rapport C;/Cp de tous les modeles modifiés de pointe était
comparable ou inférieur au modéle de référence équivalent.

Le modele de flipper avait un coefficient de trainée légerement plus petit que son
homologue de base de 17 a 21 degrés. La trainée de tous les autres modeles examinés était
¢gale ou supérieure a la ligne de base correspondante pour 1’ensemble de la zone d’angle
d’attaque examinée. La présence de protubérances de pointe a réduit 1’efficacité de portée
des ailes de plan rectangulaire par rapport a la ligne de base, et le parametre principal

affectant I’efficacité de la portée était I’amplitude de la protubérance.



Figure 1.6. modeles d’ailes testées par Custodio et al. (2015)

Le controle de la séparation du flux sur les hydrofoils avec des tubercules a ét¢ mené
expérimentalement sous un nombre trés faible de Reynolds de 1,4x10%par.[15] Deux
amplitudes et deux longueurs d’onde sont considérées. Les résultats sont présentés par la
projection de lumiere pour contréler le comportement des flux. Les principaux résultats
obtenus sont résumés comme suit: a trés faible nombre de Reynolds, le flux se sépare
facilement sur 1’hydrofoil de base, et un bi-vortex est formé sur chaque tubercule pour
I’hydrofoil a tubercules. Pour les hydrofoils avec tubercules, la performance globale et la

séparation du flux dépend d’A/A.
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Le tableau suivant regroupe les principaux travaux en expérimentales de la littérature d’un

ordre chronologique aves les parameétres de la géométrie et le régime d’écoulement

Tableau 1.1: Principaux travaux en expérimentales sur I’écoulement Autour des ailes avec

des tubercules.

. Nombre Angle
Auteurs Année Profil Alc Mce de Rey. d’attaque
Miklosovic et al 2004 NACA 0020 / / 5.05x10° 2:20°
1KIoSoviC et al. 5.20><105 =L~
. . 274,000— o
Miklosovic et al. 2007 NACA 0020 0.04 / 277.000 2220
Johari et al. 2007 NACA 634-021 0'0205 ’1(2)'05 ’ 0.25,0.5 1.83x10° -6+30°
Hansen et al. 2010 NACA 0021 0.03+0.11 0.11+0.43 1.2x10° 0+20°
Weber et al. 2010 NACA 0016 | 0.0625-0.14 | 0.26+0.44 / /
NACA 0021 ; B 5 - heo
Hansen et al. 2011 NACAGS.00] | 0-02870.114 | 0.1-0.43 1.2x10 0+25
. NASA LS(1)- 1.4x10° Ao
Guerreiro et Sousa 2012 0417 0.06, 0.12 0.25,0.5 0.7%10° 030
Hansen et al. 2012 NACA 0021 0.03+0.11 0.11+0.43 1.2x10° 1+8°
Chen et al. 2013 flat-platee=3 1,5 5 15 | 016,021 1 o 4 /
mm 0.31
Sudhakar et 2013 NACA 4415 0.1 0.25 1.2x10° 6°
Karthikeyan
1.2x10° o
Zverkov et al. 2013 7 15-25 0.01 0.12 1.4x10° -20-20
Bolzon et al. 2014 NACA 0021 0.0233 0.174 2.2x10° 2+10°
. 0.083, 5,-3,1, 5,
Keerthi et al. 2014 NACA65209 | 0.033,0.067 0.0124 / o3, 170
4;

Custodio et al. 2015 NACA63,-021 0'0205 ’12'05 ’ 0.25,0.5 9x lx(i 0'54'5 0+30°
Wei et al. 2015 NACA63,-021 0'0205’13'05’ 0.25,0.5 1.4x10* 0, 12%’015’
Wei et al. 2015 SD7032 0.12 0.5 1.4x10° 15°

Bolzon ‘;t)al' @2, | 9016 NACA 0021 A=10.5 =60 2.25x10° /
Keerthi et al. 2016 NACA 65209 | 0.033,0.066 | 0.125,0.166 | 1.3x10° -5+20°
Wei et al. 2016 NACA63,-021 0.12 0.25 / 0, 12%015 ’
Qiao et Tong 2016 NACA 0012 0'028’10'05 > 1 0.1,02,04 | 2+8x10° | 0,5, 10, 15°
7.5x10*
) 0.03, 0.04, 0.11,0.13, s o
Peristy et al. 2016 NACA 0018 0.05. 0.06 0.18.0.21 155:110(2 , 030
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1.3 Travaux numériques

Les résultats expérimentaux restent toujours incomplets et insuffisants pour bien expliquer
les phénoménes des écoulements complexes, et on choisit dans la plupart du temps les
méthodes numériques pour développer ces problémes et tirer les cas optimal. Semblable a
tous les sujets, les effets des tubercules aux bords d’attaque des ailes fait une grande tension
pour les chercheurs de la CFD.

L’influence des ondulations au du bord d’attaque d’une aile infinie est étudiée
numériquement au faible nombre de Reynolds par 16], Une simulation numérique directe
est effectuée sur un profil d’aile NACA0020 avec et sans présence de I’ondulation.17] ont
confirmé numériquement les conclusions des travaux antérieurs et mettent en lumiere les
raisons de I’amélioration des performances des ailes a tubercules. La forme de vortex
observé dans les résultats présentée par Swanson et [saak n’a pas été rapportée dans des
¢tudes expérimentales dues a la faible résolution de la visualisation du flux par les
moyennes des expériences. Les vortex dans le sens d’horloges et dans le sens inverse

formés a chaque tubercule pour un angle d’attaque plus de 4°.

Figure 1.7. Ligne de courant de la simulation numérique de Swanson et Isaak (2011)

pour Re=183000; a. a=0°, b. a=4°, c. a=8°.

Les caractéristiques aérodynamiques d’une pale d’éoliennes profilé S809 avec un bord
d’attaque sinusoidal ont ¢été étudiées numériquement par [18] en utilisant le code

commercial Fluent. La vitesse de rotation varie de 7 a 25 m/s pour avoir un écoulement
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turbulent utilisant le modéle Spalart-Allmaras.Les résultats montrent que, comparativement
a une pale lisse, la nouvelle forme présente une excellente amélioration du couple au 1’arbre
de rotation pour les grandes vitesses du vent. Les vortex dégagent par des tubercules, qui
générer un pic beaucoup plus élevé de la pression d’aspiration que celle du bord droit. Les
résultats numériques montrent également que la forme ondulée est défavorable pour une
pale d’¢olienne dans les conditions de la vitesse nominale du vent. Dans ces conditions, une
séparation précoce des couches limites résultant des perturbations géométriques des
tubercules de pointe entrainera inévitablement une réduction visuelle du couple de 1’arbre.
Base de la méthode RANS, [19] et [20 Jet [21]. ont étudié la performance hydrodynamique
du profil NACA0020 aérodynamique tridimensionnel a tubercule. L’écoulement est
turbulent avec un modele k-¢. Ils sont balayé¢ un maximum d’angle d’inclinaison de profil.
Les résultats montrent une augmente de 11,92% pour C; par rapport au profil lisse. Des
tubercules sphériques sur un profil NACAO0012 a été simulé par [22] et [23]. Les tubercules
a un diametre de 5—10% de 1’accord d’aile écarté par une distance de 20% de la corde.

Le modele de turbulence k- a été utilisé pour une large gamme d’angle d’attaque

(o = 0°-25°) et le numéro de Reynolds (Re = 6.5x10"~1x10°). Les tubercules sphériques
sont supérieurs a ceux des tubercules ondulés dans de nombreux aspects d’étre plus faciles
a fabriquer, plus légers et plus susceptibles de contrdler. Les résultats ont démontré que la
présence de tubercules améliore la performance du profil aérodynamique en retardant ou
méme en empéchant le décalage dans la gamme de conditions de fonctionnement étudiée (o
et Re). Une étude numérique a ¢été réalisée avec code source par [24], en utilisant la
méthode RANS avec un modéele de fermeture k-ells ont évalué les performances de
portance et de trainée des profils NACAO0015 et NACA4415 de bord d’attaque en forme de
sinusoidale. La géométrie du bord d’attaque a directement impacté sur les champs de
vitesse et de verticité aérodynamique.

Des simulations LES sont présentées par. [25] Pour I’écoulement sur une aile NACA 0021
avec des ondulations sinusoidales. Le nombre de Reynolds est égal a 120 000, et I’angle
d’attaque est fixé a 20.0n considere une amplitude de 1,5% de et une longueur d’onde de
21% de I’accord. Pour ce cas, une augmentation de 36% de la portance moyenne et une
diminution de 25% de la trainée moyenne. La nature des fluctuations turbulentes joue
¢galement un réle dans la promotion de 1’attachement, car les tourbillons en épingle a

cheveux augmentent le flux en continu derriére 1’accord maxima, retardant ainsi la
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séparation. Le champ d’écoulement autour des ailes avec différentes dispositions de
tubercules est également capturé et étudié de manicre approfondie par [26]. Lorsque 1’angle
d’attaque est maintenu a z€ro, les tubercules ont un effet négligeable. Alors que les résultats
numériques confirment que les protubérances sur le bord d’attaque des ailes peuvent en
effet améliorer les performances a des angles d’attaque non nulles.

Les caractéristiques hydrodynamiques de profil NACA 634-021 ont été étudiées
numériquement a été étudié par [27], [28], [29], [30], [31] et [32]. Défirent codes de calcul
sont utilisés (Fluent, CFX et code source) avec les mod¢le de turbulences Spalart-Allmaras,
k- SST et IDDES ont été appliqué pour la simulation numérique. La physique des flux
derriere le profil ont été analysés en détail, ce qui a conduit aux conclusions suivantes :
dans la zone de décrochage, en raison de le non-équilibre du champ de pression et de
vitesse, le flux de converti par voie transversale et divergente dans les sections de 1’autel
voisines sur le coOté d’aspiration du profil a tubercule et le phénoméne dite «bi-
période».Dans la région post-décrochage, le flux de sortie détaché sur I’aile lisse a été
effectivement affaibli par les vortex supérieurs générés par les tubercules en raison du
transport de quantit¢ de mouvement renforcé efficacement aux sections de pointe et de
résistance, ce qui a entrainé Performances améliorées du profil aérodynamique.

Une simulation numérique par LES sur les caractéristiques d’écoulement d’un profil
NACAO0021 avec un bord d’attaque ondulé sinusoidal a été réalisé par [33], le nombre de
Reynolds est 2x10° et I’angle d’attaque 20°. On constate que la répartition des LSB et leur
influence sur les forces aérodynamiques dépend fortement de la taille du domaine de la
simulation, c’est-a-dire du nombre d’ondes de WLE utilisé. La création d’une paire de
tourbillons en rotation a contre-rotation a partir du WLE et leur évolution en tant
qu’interface / tampon entre les LSB et les couches de cisaillement séparément séparées sont
discutées en détail. Les résultats de simulation actuels confirment qu’une augmentation de
I’¢lévation et une diminution de la trainée sont obtenues en utilisant les WLE par rapport au
cas du bord supérieur droit (SLE), comme cela a été observé dans les expériences
précédentes. En outre, les cas de WLE présentent un niveau considérablement réduit de
fluctuations instables dans les forces aérodynamiques a la fréquence de I’évacuation
périodique du vortex. Les caractéristiques aérodynamiques bénéfiques des cas WLE sont
attribuées aux trois événements majeurs suivants observés dans les simulations actuelles: (i)

I’apparition d’une grande zone de basse pression pres du bord d’attaque créée par les LSB;
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(ii) le rattrapage du débit derriere les LSB entrainant une diminution du volume du réveil
arriere; Et, (ii1) la détérioration de 1’évacuation du vortex de Von-Karman (périodique) en

raison de la dégradation des structures cohérentes d’escalier.

1.4 Objective de travail

L’objectif général de ce travail est de développer une compréhension globale de la manicre
Dont les tubercules influencent le flux sur les ailes au régime turbulent. En outre, il est
Important de mener une étude numérique sur les effets de la modification des parameétres
D’amplitude et de longueur d’onde des tubercules que ce qui a été tenté précédemment. A
Partir des configurations de tubercules testées, I’objectif est d’identifier la combinaison
Optimale d’amplitude et de longueur d’onde pour un systéme de tuberculose sinusoidale.Il
Est également considéré comme souhaitable de comparer les performances des tubercules
Pour un profil aérodynamique tres utilisé. Cela révélera I’effet des caractéristiques de la
Couche limite sur la performance du tubercule ainsi que la détermination de 1’applicabilité
Des tubercules a d’autres profilés de profil aérodynamique distincts de ceux de la virgule

Baleine a bosse.



Tableau 1.2. Principaux travaux en expérimentales sur 1I’écoulement

Autour des ailes avec des tubercules. Avec le modele de turbulente et le maillage et le code

Auteurs Année Profil Alc Mce Reynolds Angle Modéle Maillage code
d’attaque Turb.
Favier et al. 2011 NACA0020 0+0.1 0.25+2 800 20 / / Code source
Swanson et 2011 NACA 63,-021 0,2.5,5 ]0,4et8 1.8 x10° 0°, 4°, ! Structuré Fluent 12
Isaak NACA0020 10% 6.3x10° 8°,12°
Zhang et Wu 2011 S809 0.0125- 0.17-0.42 wind speed / S-A Tir Fluent
0.0375 7-10-15-20-25
m/s
Feng et al. 2012 NACA0020 0.0442 1.32 1.35%10° 0+26° k-¢ RNG Quad /
structuré
Kim et al. 2012 NACA0020 0.05 0.75,0.375, | 10° 0+40° k-¢ real Fluent
0.25,0.1875
Lohry et al. 2012 NACA0020 0.05 0.4 5x10° 0+20° S-A / Code source
SST
Abdel Gawad | 2013 NACA0012 0.05 0.2 10° 0+20° k- Tir /
Camaraetal. | 2013 NASA LS(1)- 0.12 0.5 1.6x10° 0+20° K-o SST / /
0417
Corsini et al. 2013 NACAO0015 0.025 0.25 1.83x10° 0+30° k-g Quad Code source
NACA4415 structuré
Lau et al. 2013 NACAO0015 3.6x10° -1+4°
Skillen et al. 2013 NACA0021 0.015 0.21 1.2x10° 20° LES / /
Xingwei et al. | 2013 NACA0014 0.05-0.1 | 0.25-0.5 10 0+15° K-o SST Tir+Quad
Aftab et 2014 NACA 4415 spherical | d=0.2 2.5x10° 0+20° SA Tir Ansys 14.5
Ahmed tubercles
R=0.05
Asli et al. 2015 S809 0.025 0.25 10° 0+20° DES-SST | Quad /
k-w structuré
Cai et al. 2015 NACA 634-021 0.025- 0.5 1.83x10° 0+30° SA Quad Fluent
0.12 structuré
Joy et al. 2015 NACA 634-021 0.12 0.25-0.5 1.4x10" 0+15° K-o SST Tri Fluent
Serson et. 2015 NACAO0012 0+0.2 0.25+1 1000 0+21° / Quad Spectral/hpEle
Meneghini structuré ment Method
Cai et al. 2016 NACA 634-021 single 0.25 10° 3+24° SA Quad Fluent
leading- structuré
edge




0.1
José et Rica 2016 NACA 634-421 spherical | / 1.3x10° 0+20° K-o / ComsolMultip
tubercles 6.3x10° hysics 5.2
R=0.35+
0.55
Kobak et 2016 S809 0.015 0.125 10° -2+24° K-o SST / Star CCM+
Hansen
Rostamzad et | 2016 NACA0021 0.028 0.1 0.12x10° 0+20° K-o SST Quad ANSYS CFX
al. 1.5x10° transitional | structuré 14.5
Zhang et al. 2016 NACA 634-021 0.24 0.25 2x10° 6,12,18,24 et | IDDES Quad /
45° structuré
Benaissa et al. | 2017 NACA 634-021 0.12 0.5 1.4x10" 0-+-20° K- SST Tri ANSYS 17.0.
Pérez-Torr6 et | 2017 NACA0021 0.03 0.11 1.2x10° 20° LES Quad /
Kim structuré
Zhao et al. 2017 NACA 634-021 0.12 0.25 2x10° 0-+-60° IDDES / /

16
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Chapitre 2

Généralité sur les ailes

2.1 Introduction

La fonction principale de ’aile est de générer une force de levage.Cela sera généré par une
section transversale d’aile spéciale appelée profil aérodynamique.L’aile est une composante
tridimensionnelle et peut avoir une section transversale constante ou non constante a travers

I’aile.

2.2Conception d’une aile

Toute section de ’aile coupée par un plan parallele au plan de ’avion s’appelle un profil
aé¢rodynamique. Il ressemble habituellement & une section bombée positive que la partie la
plus épaisse se trouve devant le profil aérodynamique. Un corps en forme de profil
aérodynamique déplacé dans I’air va varier la pression statique sur la surface supérieure et
sur la surface inférieure du profil aérodynamique. Une section typique du profil
aérodynamique est illustrée a la figure 2.1, ou plusieurs paramétres géométriques sont
illustrés. Si la ligne de carrossage moyenne en ligne droite, le profil d’aérodrome est appelé
symétrique, sinon on I’appelle profil aérodynamique.

La figure 2.2 illustre une vue d’une plan forme d’ailes avec certaines des dimensions,
angles et paramétres importants utilisés pour décrire la forme d’une aile d’avion. b est
mesurée de la pointe de 1’aile a la pointe de ’aile. Le symbole ¢ est utilisé pour la longueur
d’accord d’un profil aérodynamique a n’importe quel point le long de la portée de I’aile.
L’indice » indique la longueur de 1’accord a la racine de 1’aile ou a 1’axe central de
I’avion.L’indice ¢ désigne 1’accord de pointe d’aile. La barre omnibus désigne une valeur
moyenne de la longueur de I’accord pour 1’aile entiére. Le symbole AR est utilisé pour un
parametre appelé ratio d’aspect. Le taux d’aspect indique combien il est court et stupide ou
long et maigre. Le symbole A est utilisé pour 1’angle de balayage de 1’aile avec ’indice le

indiquant le bord d’attaque de 1’aile. L’indice 25 désigne la ligne reliant les positions
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d’accord de 25% sur chaque profil aérodynamique de ’aile. Le symbole 4 est utilisé pour le

rapport de conicité de 1’aile, ou le ratio de 1I’accord de pointe a I’accord de racine.
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2.3. Forces aérodynamiques actionnés sur une aile

Dans un profilé horizontalement bombé, la pression statique de la surface supérieure est
inférieure a la pression ambiante, tandis que la pression statique de la surface inférieure est
supérieure a la pression ambiante. Ceci est dii a la vitesse ¢levée a la surface supérieure et a
une vitesse inférieure a la surface inférieure de 1’aile. Au fur et a mesure que 1’angle
d’attaque de 1’aile augmente, la différence de pression entre les surfaces supérieure et
inférieure sera plus élevée.

L’emplacement de la force résultante hors de [Dintégration s’appelle centre de
pression.L’emplacement de ce centre dépend de la vitesse de I’avion et I’angle d’attaque du
profil aérodynamique.A mesure que la vitesse de ’avion augmente, le centre de pression se
déplace vers I’arriére. A des vitesses inférieures, I’emplacement du centre de pression est
proche du bord d’attaque et a des vitesses plus élevées, il se déplace vers le bord de fuite.Il
existe un emplacement sur le profil aérodynamique qui présente des caractéristiques

importantes dans la stabilité et le controle de I’avion.

Figure 2.3. Distribution de pression autour d’un profil aérodynamique; a. Petit

a.

angle d’attaque, b. Grand angle d’attaque.

Quatre forces principales agissent sur un avion en vol : poussée, frottement, soulevé et
poids. On n’est concerné que par portance et trainée. La principale contribution a
I’¢lévation et a la trainée, provient de 1’aile qui a une certaine forme de profil
aérodynamique ou une section de profil aérodynamique. Les formes des aérodromes sont
congues pour fournir des valeurs de levage élevées a faible trainée pour des conditions de

vol données.
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Les forces aérodynamiques résultent de la distribution de la pression sur la surface. La
facon d’évaluer les forces aérodynamiques est de mesurer la répartition de la pression de
surface et de 'intégrer a la surface de I’aérodrome. La pression agit normalement a la
surface, de sorte que la courbure doit étre connue a I’emplacement de mesure. La force

totale exercée par la distribution de pression sur ’aile est:

F = [~(P*n)dA

(2.1

Nous prenons que le vent se déplace dans la direction x. Avec cela, nous pouvons

décomposer la force résultante en composants horizontaux et verticaux pour récupérer les

forces aérodynamiques de levage et de trainée:

L=F, = j —P(cos(a + ¢))dA 22)

D=F = j —P(sin(a + ¢))dA 2.3)

Pour gérer différentes conditions de vent, les représentations non dimensionnelles (sans

unité) sont utilisées en fonction du coefficient de pression:

__PR-P._P-P,

CPX ]
_ U2 qoo
2 palr 0
(2.4)
1
0 - ] Uci
Qe =5 Pair 2.5)

Cp est la différence entre la pression statique locale et la pression statique a flux libre, par
la pression dynamique de flux libre. On trace généralement Cp=f(x/c).

L’¢lévation est généralement exprimée en termes de «coefficient de soulévement».Il s’agit
d’un paramétre non dimensionnel, similaire au facteur de frottement dans le laboratoire 2.

Le "coefficient de levage" est défini comme suit:

[
=T (2.6)
1/2pU"c '
Lorsque L est la force d’élévation totale, p est la densité, U est la vitesse libre, ¢ la longueur

de 1’accord.
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En plus de la force de portance qui est souvent la raison pour laquelle on utilise un profil
aérodynamique, on doit inquiéter de la force de trainée. La trainée sur un profil
aérodynamique peut étre décomposée en deux sources principales: cisaillement et pression
visqueux. La trainée visqueuse provient du frottement fluide entre le fluide et les surfaces
en raison de 1’effet de la viscosité. Cette friction est associée au développement de couches
limites, et dépend du nombre de Reynolds. La traction ou la pression entrainent des
résultats de la différence de pression entre les zones orientées vers 1’avant et vers 1’arriére
du profil aérodynamique. Cette trainée est responsable de 1’augmentation significative de la
trainée autour de 1’étalement lorsque le flux se sépare du profil aérodynamique, ce qui
entraine une répartition de pression déséquilibrée.

Similaire au coefficient de portance, la trainée peut étre exprimé en termes de coefficient de

trainée par:

D
C. =
P 1/2pU%s 2.7)

2.4 Lames d’aile et plaques d’extrémité

Une variété de dispositifs a été utilisée sur les ailes pour réduire la trainée. La figure
2.4montre trois de ces dispositifs. Sur les trois, I'aile est la plus efficace et la plus
utilisée.En outre, les avions a réaction qui transportent des réservoirs de carburant ou des
missiles air-air sur leurs extrémités d’aile présentent une faible réduction de la résistance a
la traction induite lorsque de tels magasins d’ailes sont en place. Tous ces dispositifs
inhibent la formation des tourbillons d’aile et réduisent ainsi la chute de chaux et la trainée
induite.La figure 2.4 (b) montre une aile sur la pointe de 1’aile d’'un McDonnell-Douglas C-

17.



22

T FomVier Frant View Fiont

pte
Tip -

Figure 2.4. Dispositifs pour la réduction de la traction

2.5. Dispositifs de haute portance

Des ailettes relativement minces avec une faible épaisseur donnent généralement une faible
trainée a des vitesses ¢levées.Malheureusement, ces ailes présentent également des valeurs
relativement faibles de coefficient de levage maximal. La plupart des avions sont équipés
de dispositifs qui peuvent étre utilisés pour augmenter 1’¢élévation au besoin, au détriment

d’une trainée supplémentaire.Ces dispositifs sont de plusieurs types.

2.5.1 Volets arriére

Les surfaces mobiles sur la partie arriere de 1’aile qui peuvent étre déviées vers le bas pour
augmenter le carrossage de 1’aile sont appelées volets de fuite. La figure 2.5montre quatre
types de volets différents. Le volet plat change de carrossage pour augmenter 1’¢lévation,
mais son effet est limité par une séparation de flux supplémentaire qui se produit lorsqu’il
est dévié. La séparation supplémentaire se produit parce que la surface supérieure du volet
dévié présente un gradient de pression défavorable plus fort. Le volet divisé ne dévie que le
dessous du bord de fuite, de sorte que, tout en créant une grande traction de pression, il

¢vite le fort gradient de pression défavorable sur sa surface supérieure et maintient ainsi le
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flux attaché 1égérement plus longtemps.Cela donne au rabat fendu une élévation légérement

supérieure.
section de base
clapet clapet fendu
clapet fissuré volet Fowler

Figure 2.5.volets de bord de fuite

Les pattes fendues ont un espace ou une fente dans celles-ci pour permettre a I’air qui se
déplace rapidement de la surface inférieure de s’écouler sur la surface supérieure. L’air a
plus haute énergie de la fente confére a la couche limite plus d’énergie pour lutter contre le
gradient de pression défavorable et la séparation des retards. Un clapet a fente unique crée
la fente en s’¢loignant 1égérement de 1’aile quand elle est déviée. Des volets double et triple
sont également utilisés. Chaque fente adamite plus d’air a haute énergie sur la surface
supérieure pour prolonger davantage la séparation et augmenter 1’élévation. Le volet
Fowler se déplace vers 1’arriére pour augmenter la surface de 1’aile avant de dévier vers le
bas pour augmenter la cambrure. Les volets Fowler ont généralement une ou plusieurs

fentes pour augmenter leur efficacité.

2.5.2. Volets d’avant-garde et lamelle

La figure 2.6montre plusieurs dispositifs qui sont utilisés sur les ailes pour augmenter
I’¢lévation. Les volets latéraux de bord dégagent pour augmenter le carrossage des ailes et
déplacer le point de pression minimale plus loin en arriére sur la surface supérieure du
profil aérodynamique a des angles d’attaque ¢élevés. Le mouvement arriere du point de
pression minimale étend la région du gradient de pression favorable et la séparation des
retards. Une fente fixe peut étre utilisée pour admettre de 1’air a plus grande vitesse sur la

surface de ’aile supérieure pour rallumer la couche limite et la séparation du retard. Une
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Latte est un volet de pointe qui, lorsqu’il est prolongé, ouvre également une fente. Les trois
dispositifs de pointe retardent 1’arrét et étendent la courbe de levage a des angles d’attaque
plus élevés et des coefficients de levage maximum plus élevés. Etant donné que 1’angle
d’attaque est défini a I’aide de la ligne d’accord du profil aérodynamique, sans dispositif de
levage ¢levé, I'extension d’un périphérique de pointe peut effectivement diminuer le
coefficient d’¢élévation a un angle d’attaque particulier.Certaines lattes augmentent la zone
de levage lorsqu’elles sont déployées, de sorte qu’elles augmentent la pente de la courbe
d’élévation comme les volets Fowler. La figure 4.17 illustre les courbes de coefficient
d’¢lévation pour une aile avec et sans une fente, une latte ou un volet de pointe typique. La
grandeur de I’augmentation du coefficient de levage maximal et de I’angle d’attaque de

I’arrét est différente pour chaque type d’appareil de pointe.

Contréle de la couche limite

Rabat de bord d'attaque S sehon e

:W/Wf;,_

fente fixe

ém‘ contréle de la couche limite

par soufflage tangentiel

b

f.f"///z /:V_I//fﬁf:g//%/‘%//z/ﬁ o

5 b S IR

V-
\ lamelle

Figure 2.6.Volets d’avant-garde et dispositifs de controle de couche limite (adapté

de la référence 1)

2.5.3. Propulsion électrique et poussée vectorisée

Un volet soufflé a I’intérieur ou un volet de jet a saigné I’air dirigé sur son bord d’attaque et
sa surface supérieure par ’arriére de 1’aile. L air a grande vitesse ralentit la séparation et
augmente 1’¢lévation. La figure 5.3 (a) montre une configuration typique du clapet soufflé a
I’intérieur. L’échappement du moteur peut également étre utilisé pour augmenter ou aider
I’ascenseur. La figure 5.3 montre trois fagons de procéder. L’échappement peut étre dirigé
vers le bord d’attaque d’un volet comme sur le McDonnell-Douglas C-17, ou sur la surface
supérieure de ’aile et du volet, comme sur le Boeing YC-14. Dans les deux cas, le flux
d’air considérablement augmenté sur le volet augmente 1’¢lévation. La buse du moteur peut
¢galement étre mobile pour redéfinir ou vectorisé 1’échappement du moteur vers le bas.

Cela réoriente le vecteur de poussée du moteur de sorte qu’il comporte un composant dans
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la direction de levage pour aider I’ascenseur généré par ’aile.Notez également a la figure
5.3 les emplacements multiples dans chaque volet Fowler. Plusieurs appareils a levage
¢levé sont souvent utilisés ensemble sur un avion.Chaque appareil s’ajoute au CL,,, total.
Dans certains cas, les dispositifs se complétent de sorte que I’augmentation totale de CL .«
pour plusieurs appareils utilis€és ensemble est supérieure a la somme des incréments CL .«

pour chaque périphérique utilisé seul.

(a) Voletsoufflé a I’intérieur

(c)Soufflage de la surface supérieure (d)Propulsion vectorielle

Figure 2.7.Quatre configurations de levage actionnées (adaptées de la référence 1)
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Chapitre 3

Mise en Equation

3.1Introduction

CFD est une branche de Fluide Dynamics qui traite de I’analyse des problémes liés au flux
de fluide et au transfert de chaleur. Il utilise des méthodes numériques et des algorithmes
pour résoudre et analyser les problémes. La modélisation de la dynamique des fluides est
appliquée pour simuler et analyser le comportement des fluides dans différents systémes.
Le principal avantage des méthodes numériques est que le probléme est discrétisé en
fonction de certains parameétres et résolu. Un modéle mathématique est généré, ce qui
représente un systéme physique réel, puis il peut étre résolu et analysé.

CFD s’intéresse a la simulation numérique du flux de fluide, du transfert de chaleur et
des processus connexes tels que les rayonnements. L’objectif de CFD est de fournir a
I’ingénieur un outil prédictif basé sur ’ordinateur qui permet d’analyser les processus
d’écoulement d’air qui se produisent a I’intérieur et autour de différents équipements,
dans le but d’améliorer et d’optimiser la conception d’équipements nouveaux ou
existants.

Pour I’aéronautique, la CFD est effectuée pour connaitre la chute de pression sur toute la
longueur du profil d’aile. Cette prédiction de la chute de pression est importante pour

prédire les performances de cette géométrie.

3.2Description de probleme

La figure 3.1est illustrée la géométrie des deux ailes a bord d’attaque droit et un bord
d’attaque ondulé de forme tubercule. Les ailes de profil NACA 0021 avaient une portée
de 330 mm, et une corde aérodynamique moyenne de 130 mm, la corde de racine de 175
mm et une corde d’aile de 70 mm en haut. IIs avaient un quart de la corde a un angle de

balayage de 35 ° et un taux de conicité de 0,4. L’aile a tubercule a six sommets et cinq
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creux avec une amplitude constante de 10,5 mm et une longueur d’onde de 60 mm

(figure 3.2). Cette configuration affait I’objet d’une étude expérimentale publiée par

Bolzon et al, 2016.

10.5 mm

A0 mm

330 mm

Figure 3.1. Géométrie des ailes testés : a.aile lisse ; b. aile a tubercule
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Figure 3.2.Description de la géométrie des ailes
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3.3Equations de base
Les équations régissant I’écoulement sont les équations de continuitéet de Navier-stokes,
qui expriment, respectivement, la conservation de la masse et de la quantit¢ de

mouvement.

3.3.1 Equation de continuité

En considérant I’hypothése d’un fluide incompressible, le principe de la conservation de
la masse méne a 1’équation de continuité. Pour un écoulement a trois -dimensions d’un
fluide incompressible, I’équation de continuité se réduit a :

%(pui)=0 3.1
3.3.2 Equations de Navier-Stokes

Le bilan de la quantité de mouvement aboutit, pour un écoulement 3D stationnaire, aux

équations régissant le mouvement du fluide

0 op O ou, Ou,
ax P =y oy “‘W[E%—;J r& oL G2

i J J i

3.4 Modé¢le k-¢ Standard
Le mod¢le k-cet ses variantes sont aujourd’hui trés bien implantées dans la plupart des
codes et son utilisation peut se faire facilement. Il a été utilisé depuis de nombreuses
années. Il combines économie, robustesse et large domaine d’application. Il est toutefois
critiquable dans bien des situations: écoulements tres cisaillés, zones de recirculation,
échanges thermiques. Dans ces cas, il surestime la valeur de 1’énergie cinétique
turbulente.
L’équation de 1’énergie cinétique turbulente moyennée au sens de Favre est obtenue de la
méme approche qu’en écoulement incompressible (Fluent, 2003):

ot ox .

J

=D, +G +G, +Y, —pe (3.3)

Avec,
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1_
- D, diffusion turbulence : D, —ai(,uS u. —5 pu —E pu'u” " ”j
J

ou, Ou, 28uk5]

Ou S, =—+
ox; Ox; 30x,
. — v ,0u,
- G, le terme de production : G, =—pu, u; —-
ox;
—» Op
- G,interaction vitesse-pression moyenne : G, = —u 6_
e : . ,au;.'
- Y, le terme d’interaction des pressions fluctuantes ; ¥,, = p .
x

J

8u
- pe ladissipation de k ; pe = uS; —- o

L’équationdu taux de dissipation de [’énergie cinétiqueca la forme suivante :
ope N opii ;& _

3.4
ot 8xj (3-4)

ou F comprend plus de 20 termes.
Pour la fermeture de 1’équation de k, I’hypothése de Boussinesq est toujours considérée.
Le tenseur de Reynolds prend la forme suivante en fonction du champ moyen:

ou, O, 20i 2
Ro=u| P 2 205 | 2515 35
g (&c o 3ox, ”J 37 G3-5)

et la viscosité turbulente est donnée par :

k2
w=Cp— (3.6)

Le terme de diffusion est modélis€ de la méme maniére qu’en incompressible:

0 ok
D, _gjuw ]8x ] 3.7)

Les termes ou la pression intervient sont regroupés et modélisés par

oii
G, +v, =P (R0, )=~ (3.8)

p ox;
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L’équation deks’écrit finalement:

ok Opiu k 2] i
6,0/’c+ puk 0 /Hi Ok +Gk_,5g+ﬁ(g,R”g,)% (3.9)
ot ox,  Ox; o, )Ox,

J
Le dernier terme dans cette équation prend en compte les effets de compressibilité. En
effet, il est nul en incompressible de part le fait que le champ de vitesse est a divergence
nulle. Par contre, il pose un probléme car comme il dépend de la vitesse moyenne, il n’est
pas invariant par changement de repere galiléen. Dans certaines versions du modele k-¢
compressible, on le regroupe avec le terme de dissipation de ken introduisant un nombre
de Mach turbulent (basé surk), on retrouve alors I’invariance galiléenne (Estivale es,
2005).

En procédant de la méme manicre, on obtient pour I’équation de la dissipation deklaforme

suivante :
— a—~ .
ope  opu;E 0 [[ﬂ+ijﬁ]+c‘glf@k
ot ox;  0Ox, o, )Ox, k (3.10)
&’ gc.p il
-C . p—+C ,—2=(aRu, |—*
€2pk €3k1—?(1yj)axk
Les constantes du modelek-¢ compressible sont résumées dans le Tableau 3.1.
Tableau 3.4. Constantes du modéle k-estandard
C,u O-k Gg Csl CgZ Cs3 Ck
0.09 1.0 1.3 1.45 1.92 2.0 1.0

3.5. Domaine du calcul et maillage

Le domaine de calcul se référe a une forme simplifiée du domaine physique a la fois en
termes de représentation géométrique et d’imposition de conditions limites. Cette forme
simplifiée devrait conserver toutes les caractéristiques physiquement importantes du
probléme.Afin de représenté toute les conditions des expériences réaliser par bolzon et al,
2016; les dimensionnements du domaine de calcul sont les méme de tunnel de la
soufflerie. Les dimensions du domaine de calcul et la position del’aile étudiée a I’intérieur

sont illustrées a la figure 3.3. La section a I’entrée était de 0.5x0.5 m, ce qui a donné une
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distance de 170 mm entre le plafond de la section de travail et la pointe de I’aile. La
conduite a une longueur de 2200 mm et 1’aile placée de 450 mm loin de I’entrée.

La génération du maillage est une phase trés importante dans une analyse CFD, vu
I’influence de ses paramétres sur la solution calculée. Le maillage est réalis¢ par deux
blocs: le bloc 1 représente un cylindre permet de varie 1’angle d’attaque et le bloc 2
représente le canal. Le maillage utilisé a été réalisé sur Gambit, en utilisant un maillage
par blocs. Proche des parois, la couche visqueuse est décrite par 10 mailles.Le maillage a

été resserré pres des parois. Un apergu de ces maillages est présenté dans la figure 3.4.

= >

Figure. 3.3. Domaine du calcul

FRHE
o i i

e : LA :
e TR EEEC T SREEL

Figure 3.4. Maillage généré par Gambit en deux blocs

3.6 Conditions aux Limites

Ce systeme d’équations différentielles est fermé a I’aide de conditions aux fronticres
appropriées. En plus du choix de la géométrie du confinement, il est nécessaire de fixer
les conditions aux limites. Le fluide moteur est I’air avec des propriétés fixe.La vitesse a

I’entrée assure un nombre de Reynolds est égal a 27000 avec une pression atmosphérique.
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3.7 Résolution Numérique

La résolution numérique des équations a ¢été effectuée sur une configuration
tridimensionnelle par la méthode des volumes finis a I’aide du code CFD Fluent 6.3.26.
Le maillage utilisé a été réalisé par blocs de 2.000.000 cellules sur Gambit 6.3.26 pour la
configuration étudiée. Le probléme a été résolu en utilisant un solutionneur « pressure
based ». L’équation de pression est discrétisée par le schéma PRESTO, les autres
équations sont discrétisé¢ par un schéma de deuxiéme ordres. La solution est considérée
comme convergente quand le résidu des équations algébriques est inférieur a 107,

B sosonconor. 52

‘ Euatiuns H _ Under-Relaxation Factors

(Flow =
| Turbulence Frassure 9.y
Density 4
Body Forces |4

Les facteurs

Momentum .
i de relaxation

Pressure-Velocity Coupling Discretization

SIMPLE j Pressure [PHESTO! Ll
4

Momentum |Sf§cnnd Order Upwind j

Turbulent Kinetic Energy [Fecond Order Upwind Ll |

Turbulent Dissipation Rate {Second Order Upwind ,:] \
Simple - \
u algorithme ok | o PﬁESTO p(;ur bip Second ordre
f . pour les autres
les équations

de pression

Figure 3.5.Facteurs de sous relaxation et types de discrétisation utilisés.
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Chapitre 4
Résultats et discussion

4.1 Introduction

Le contenu de cette section sert a fournir des informations sur le maillage adopté pour

le calcul, la validation des résultats numériques par la comparaison avec des mesures
expérimentaux. En outre, les perflormances des ailes étudiées seront discutées et le détail

sur les écoulements en termes des contours et des profils sera fourni.

4.2 Etude de maillage

La sensibilit¢ au maillage est un jugement essentiel dans le processus de simulation
numérique. L’¢étude de sensibilit¢ au maillage fournisse une confirmation qu’un maillage
donné fournit une solution convergente qui est indépendante du rapport de maillage. Ce
processus permet 1’utilisation la plus efficace du nombre de cellules grace a la sélection
d’un maillage qui fournit des résultats identiques tout en utilisant moins de cellules.

L’¢tude de sensibilité au maillage comporte trois maillage (10°, 2x10%t 4x10° cellules)
seronttestés avec des angles d’incidence de 0 a 20 avec un pas de 5 et un nombre de
Reynolds 225 000 utilisant le modele de turbulence -¢.

La figure 3.1 montre la variation du coefficient de portance et coefficient de trainéepour
I’ailelisseavec le nombre de cellules augmenté. On a observé que le deuxiéme maillage
(2x10%) fournissait des résultats similaires a ceux du maillage avec un nombre de cellules
beaucoup raffinés de 4x10° Mailles.Cependant, le second maillage a fourni une solution la
plus maillée indépendante. Il a été¢ décidé que le maillage 2 devait étre choisi comme le

maillage pour une analyse plus approfondie.



34

L’avantage d’utiliser le modele k-¢ est que, les résultats sont plus rapides par rapport a
d’autres modeles de turbulence. Ceci est tout a fait compréhensible puisqu’il n’utilise
qu’une seule équation de transport pour modéliser la viscosité cinématique. Dans la
simulation actuelle, la correction de courbure est activée dans Fluent afin de capturer avec

précision les tourbillons autour de la courbure du profil aérodynamique.

0.25 v T v T v T v 1.0 . T . T . T .

=@ Maillage 1 1 5 b

0.20 p= —®—Maillage 2 p
Maillage 3
0.15 = ) -

0.0

! v ! v
10 15 20
Angle d'attaque

=
N -

Angle d'attaque

Figure 4.1. Sensibilité deCp et C; aux maillages

4.3 Validation

Avant qu’une analyse du comportement de flux pour les modéles RANS individuels puisse
étre examinée, une ¢étude de validation du logiciel CFD était requise. Pour valider les
techniques de modé¢lisation mises en ceuvre dans le logiciel, les coefficients de levage; de
trainée et de pression ont ét¢ analysés conjointement avec des résultats publiés par Bolzan
et al, 2016. Pour répliquer ces résultats, toutes les simulations ont été complétées comme
¢tant instables avec un nombre de Reynolds égal a 225 000 a des angles d’incidence de 0 a
20°.

La Figure 4.2 montre une comparaison des coefficients de trainée et de portance pour un
large intervalle de d’angle d’attaque et un régime turbulent Re=225000. A premiére vue, les
résultats de la simulation numérique montrent une bonne concordance avec les données
expérimentales surtout pour les faibles d’angles d’incidences. Un écart remarquable pour
les coefficients de portances pour les angles supérieurs a 10°, cet écart est diminué quand

I’angle d’incidence attient 18°. Pour les coefficients de trainée, I’écart s’aggrave légérement
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dans les grands angles d’inclinaison d’ailes, Cet ¢éloignement peut étre expliqué par le

mod¢le de turbulence qui ne capte pas les vortex créé dans le sillage.
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Figure 4.2. Comparaison des performances (Cp et Cp) aux mesures expérimentales de
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Bolzan et al., 2016 : a. aile lisse, b. aile avec des tubercules

4.4 Lignes de courants

Afin de donner un apergu détaillé sur les mécanismes qui se produisent sur les ailes lisse et

avec des tubercules, ce dernier est analysé pour les cas d’angles d’attaque de 0, 10 et 20°.

La figure 4.3 montre les lignes autour des ailes pour I’angle0, 10 et 20°, les lignes de
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Courants restent paralléle pour les deux types d’ailes avec d’angle d’attaque de 0 et 10°, il

existe des vortex pour 0=20°, ce vortex est plus fort pour aile avec des tubercules.

a.

Figure 4.3. Lignes de courants colorés par la vitesse de 1’écoulement: a.a=0°, b. 10°,
c. 20°.

4.5 Contours de vitesse

Les figures 4.4 montrent qu’il n’existe pas une grande différence entre 1’aile lisse et
tubercule dans la propagation de la vitesse de 1’air sur les ailes. La figure montre qu’il
existe une grande surface pour la propagation et I’expansion de la vitesse de friction dans
’aile lisse. En ce qui concerne la figure, elle montre qu’il y a une zone étroite pour
I’expansion et la propagation de la vitesse de friction dans I’aile tubercule. L’aile avec

tubercule est sur le méme champ et la vitesse de la friction d’air a augmenté en dépit de
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L’augmentation de la vitesse et de la modification de la surface de contact de I’air, elle a

maintenu la méme surface de propagation malgré le changement de son contact avec I’air.

Lisse tubercule
a.
4.00e+01
. 3.80e+01
— — 3.60e+01
3.40e+01
3.20e+01
3.00e+01
b 2.80e+01
2.60e+01
2.40e+01
— — 2.20e+01
2.00e+01
1.80e+01
1.60e+01
C. 1.40e+01
1.20e+01
1.00e+01
\. \ . 8.00e+00

6.00e+00
4.00e+00

Figure 4.4. Contours de vitesse a mi-hauteur de I’aile (z=0.165m): a.a = 0°, b. 10°, c.
20°.
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Conclusion

L’objectif principal de ce mémoire a ét¢ d’étudier et d’évaluer le comportement de flux
simulé d’un profil aérodynamique NACA 0021 avec des ondulations de bord d’attaque
utilisant le logiciel CFD commercial Fluent.Ces simulations ont ét¢ menées a 1’aide de
modele de turbulence k-g. Avant 1’évaluation du flux d’un profil aérodynamique avec des
ondulations, les modeles CFD nécessitaient une validation en utilisant un cas expérimental.
La portance et la trainée de deux ailes, lisse et avec de tubercules, ont été calculées a travers
la simulation numérique. On a constaté que pour les angles d’attaque allant de 0 a 20°, les
tubercules réduisaient le coefficient de portances et réduisaient le coefficient de
trainée.Cependant, méme avec une faible augmentation de 1’efficacité pourrait se traduire
par des économies importantes. L’écart remarqué entre les résultats de la simulation
numérique et les mesures des essais expérimentales de la littérature, peut t’expliquer par la
faiblesse du modéle de turbulence de capter le vortex.

De nombreuses avenues pour des travaux futurs potentiels sont disponibles. Ces domaines
pour les travaux futurs ont été résumés sous forme de balle ci-dessous:

- Répéter les expériences de soufflerie en utilisant d’autre modele de turbulence de
RANS ou une méthode LES ;

- Balayage de paramétres géométrique complet pour comprendre les différents effets
de I’amplitude, de I’ondulation et de la longueur d’onde sur le comportement de
I’écoulement ;

- Variation de nombre de Reynolds pour fournir un aper¢u de la variation du

comportement d’écoulement au cours de régimes d’écoulement différents.
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