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Nomenclature :
Notations usuels:
e : épaisseur maximal (m)
¢ : longueur delLa corde (m)
r :Le rayon de courbure au borde d’attaque.

t :I’épaisseur relative maximale du profil

C : Couple
F :Laforce (kg/m .59
V' : La vitesse

M : Le moment aérodynamique (N.m)
L : Langueur caracteristique de I'obstacle (m)
S : La surfacede l'aile (m?)

V : vitesse de l'aile(m)
Po La pression dynamique (kg /ms?)

P La pression initiale de I'écoulement (kg /ms?)

n: viscosité dynamique

¢: Potentiel total vitesse

v: coefficient de dilatation cubique a pression constante
Fa : Force d’inertie

Fc : Force dues a la compressibilité

C : vitesse de son (m.s™)

m :Cambrure maximale

p :Position du maximale



u :vitesse par rapport I’axe x (m)

Vv : vitesse par rapport I’axe y (m)

Cp : chaleur spécifique a pression constante (J/Kg .k)
Cv : chaleur spécifique a volume constante ( J/Kg .k)
L : langueur caractéristique de I’obstacle (m)

M : masse molaire (kg /mol)

m : masse du fluide (kg)

P : pression local du fluide(kg.m™.s?)

P :Fz: force de portance (kg /ms?)

S : entropie par unité de masse (J/kg)

T : température du fluide(k)

T ;Fx : force de trainée (kg /ms?)

Uoo : vitesse parallele a I’infini (m/s)

9: volume élémentaire(m %)

X, Y :les coordonnées adimensionnelles

u, v, W : composantes de la vitesse suivant x, y, z.
Symbole Grecque :

a: angle d’incidence (°)

A: conductivité thermique (W /m.k)

1: viscosité dynamique(kg.m™.s™)

p: Masse volumique(kg.m™)

v: Viscosité cinématique (m?/s)

v : viscosité cinématique de 1'écoulement (m?.s™)

Nombres sans dimensions :



Cm : coefficient de couple

Cp : coefficient de pression
Cx, Cd: coefficient de trainé
Cz, CL.: coefficient de portance
f: la finesse

M:nombre de Mach

Re : nombre de Reynolds

Abréviations :

NACA : National Advisory Committe for Aeronautics

k- : Modeles de turbulence a premier ordre

SST : shear-stress turbulent

k-& : Modeles de turbulence de deuxiéme ordre

PIV Particle Image Velocimetry,

POD Modes Propres Orthogonaux

RANS Reynolds Averaged Navier-Stokes (Moyennisation des equations
de Navier-Stoks pardécomposition de Reynolds)

AOA angle of attack
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CHAPITRE I : Caractéristiques géométriques et aérodynamiques
des profils

INTRODUCTION GENERALE :

Les profils NACA sont des profils aérodynamiques pour les ailes d'avions développés par
le Comité consultatif national pour I'aéronautique (NACA, Etats-Unis). Il s'agit de la série
de profils la plus connue et utilisée dans la construction aéronautique.La forme des profils
NACA est decrite a I'aide d'une série de chiffres qui suit le mot « NACA ». Les paramétres
dans le code numérique peut étre saisi dans les équations pour générer précisément la
section de l'aile et de calculer ses propriétés. Toutes les dimensions en % sont entendues en
% de longueur de corde, la droite reliant bord d'attaque et bord de fuite [01].

Les travaux de recherche actuels se basent essentiellement sur la détermination des
caractéristiques aérodynamique des profils, et I’amélioration de leurs rendements ce qui
veut dire augmentation de leurs portances et diminution de leurs trainées, et cela constitue
un défi majeur pour les aérodynamiciens, car elles impliquent une diminution de la
consommation ducombustible pour les machines axiales : une diminution a la fois des
rejets chimiques dansl’atmosphere (intérét écologique) une réduction du cout (intérét
¢conomique), mais aussil’amélioration du confort (réduction des nuisances sonores), pour
ce faire d’importants effortsont été fournis aussi bien morale que matérielle ; les progrés
réalisés ces derniéres décades dans le domaine informatique et technique ont permis la
validation de modéle mathématiquepermettant une approche fiable pour des cas plus
compliqués (profile cambré symétrique etasymétrique, mince ou épais) par le billé de code
de calcul de plus en plus performant tel que :COMSOL , FLUENT, XFOIL, ANSYS,
STARCCM+ etc....... [02]

Dans le présent travail nous étudierons le profil symétrique  NACAO0012, nous avons
choisi un profil symétrique d’épaisseur relative de 12% et de longueur de corde C, qui est
assez utilis¢ dans I’industrie, notamment pour les pales du rotor des hélicopteres ainsi que
pour les éoliennes.L’objectif est de ce modeste mémoire est I’étude  numérique
paramétrique d’un écoulement autour d’un profil naca0012 en utilisant le code de calcul
comsol version 5.3a , en vue d’une meilleure compréhension, et une mise en évidence des
différents parameétres réegissant cet écoulement (vitesse, pression, etc. ...) ainsi que les
caractéristiques aérodynamiques, pour différentes configurations (variation de 1’angle
d'attaque, du nombre de Reynolds, et de I’épaisseur relative....)

Ce mémoire est composé en quatre chapitres:Dans le premier chapitre «Caractéristiques
géométriques et aérodynamiques des profils» nous présentons les profils NACA ainsi
qu’une étude bibliographique afin de passer en revue les différents travaux antérieurs
réalisés dans le domaine des écoulements autour d’obstacles solides. Le second chapitre
«Modélisation mathématique» est une revue de la théorie des profils NACA et leurs
caractéristiques aérodynamiques.Le troisieme chapitre « Simulation Numérique » est
consacré au positionnement de notre problématique d’étude, il s'agit donc de
I'établissement des équations de Navier Stocks moyennées. Ces équations seront
complétées par les conditions initiales et aux limites appropriées au probleme.Finalement,
les résultats sont présentés dans le chapitre quatre «<RESULTATS ET DISCUSSIONS »
avec les différentes discussions et conclusions qui se sont suivies.




CHAPITRE I : Caractéristiques géométriques et aérodynamiques
des profils

|.1 — Historique du développement du profil d’aile de type NACA :
En 1915, un comité a été formé aux états unis d’Amérique, afin d'accélérer la technologie en
aviation, connu sous le nom de comité consultatif national de I'aéronautique (NACA) et
dontl’actuelle appellation est NASA (National Administration of Space and Aeronautics).
Lesmembres du comité, ont reconnu entre autre, la nécessité de développer efficacement les
ailesd’avion.
Les scientifiques de la NASA ont permis par des changements apportés a la géométrie de
I'aile, des améliorations dans les performances aérodynamiques qui n'ont pas pu étre obtenues
Auparavant. Aprés avoir fait des recherches intensives sur les ailes, ce comité a publié son
numéroavec une série d’ailes a quatre chiffres. Dans cette série, on retrouve quatre chiffres
qui définissentla forme générale de l'aile. Le premier chiffre indique la courbure maximale en
pourcentage de lacorde, le deuxieme chiffre précise la position de la courbure maximale en
dixiemes de la corde etles 3, 4 derniers chiffres indiquent I'épaisseur maximale en
pourcentage de la cordePar exemple, un profil NACA 2314 a une courbure maximale de 2
pour cent de la longueur de lacorde indiquée par le premier chiffre. Le maximum de courbure
est situé a une distance de 3/10 dela corde a partir du bord d'attaque, représenté par le
deuxieme chiffre et I'épaisseur maximale del'aile est de 14 pour cent de la corde de l'ile,
indiqué par les deux derniers chiffres.
NACA en outre, a étudié I'effet de la forme aérodynamique sur les caractéristiques
Aérodynamiques du profil afin d'accroitre la portance et réduire la trainée. Ceci a abouti a
desprofils NACA a cinq chiffres comme par exemple NACA 23012. De méme que dans les
séries aquatre chiffres, le premier chiffre et les deux derniers chiffres indiquent
respectivement lacourbure et I'épaisseur maximales. Cependant, le second et le troisieme
chiffre indiquent le doublede 1’abscisse de la courbure maximale, 15 pour cent de la corde
[03].
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CHAPITRE I : Caractéristiques géométriques et aérodynamiques
des profils
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Figure I.1-différents types de profils NACA[03].

1.2-Généralité De L’aérodynamique :

L’aérodynamique est une branche de la dynamique des fluides qui porte principalement sur la
compréhension et I’analyse des écoulements d’air et leurs effets. Ces effets peuvent
naturellement étre provoqués par un corps immobile soumis a un flux d’air animé d’une
vitesse ou par un corps se déplacant dans I’atmosphere ou encore par la combinaison des deux
propositions précédentes[04].

Le champ d’étude peut se subdivise en :

o . . 0
Aérodynamique incompressible subsonique (Ma<0,4 ; ﬁ =0).

Aérodynamique compressible subsonique (pour un nombre de Mach compris entre0.4 etl).
Aérodynamique compressible supersonique (pour des nombres de Mach comprisentre 1 a 5).
Aérodynamique compressible hypersonique (au-dela de Mach 5).




CHAPITRE I : Caractéristiques géométriques et aérodynamiques
des profils

1.3-DéfinitionDe L’aérodynamique :
L’aérodynamique (du grec aér =air et Dynamics =force) est la science qui a pour objet
L’¢étude des mouvements de I’air autour des corps. En d’autres termes, il s’agit des

Phénomeénes mis en jeu chaque fois qu’il existe un mouvement relatif entre un corps et
I’airqui I’entoure. Le corps peut se déplacer dans le fluide immobile (avion en vol) ou étre
fixedans le fluide en mouvement (aile d’avion dans une soufflerie).

1.4-Objectifs :

Le premier objectif de 1’aérodynamique est de déterminer les forces et les moments, sur un
corps se déplacant dans un fluide, généralement de 1’air, parexemple, la génération de la
portance, de la trainée et des moments sur les profils, les ailes d’avion, le fuselage, les
nacelles et les hélices. On peut également calculer les forces qui s’exercent sur les pales
d’hélicoptére ou sur les éoliennes (machine a vent) a axe horizontal ou a axe vertical. On
pourrait aussi s’intéresser, aux détails de 1’écoulement dans le sillage d’un corps en
mouvement, de 1’écoulement associé aux tourbillons libres qui se détachent aux bouts des
ailes d’un avion subsonique comme le Boeing 747.

Le second objectif se résume a la détermination des écoulements internes des gaz dans les
tuyaux, les moteurs, les turbines, les compresseurs et les ventilateurs. L’aérodynamique
doit permettre de calculer et de mesurer les propriétés de 1’écoulement dans un propulseur
de missiles (ou de fusées), etc. Dans notre thése, nous intéressons a I’aérodynamique des
ailes d’avion de différents profils dans le régime de vitesses subsonique[05].

1.5-Méthodes numérigues et expérimentales en aérodynamique :

Les méthodes numériques et expérimentales en aérodynamiques reposent essentiellement
sur les notions de base régissant le mouvement d’un corps dans un fluide réel [06-07].

L’aérodynamique des profils d’ailes a ¢été étudiée par Kutta (1902) sur des profils
squelettes et Joukowski (1905) sur des profils présentant de 1’épaisseur. Ces profils
¢taientobtenus par la transformation conforme d’un cercle en un contour fermé avec un
arrondi al’avant et une pointe a I’arriere. La théorie de Joukowski en mouvement plan, dite
théorie del’aile d’envergure infinie, marque le début de 1’aérodynamique moderne. A la
méme époque, les travaux des pionniers de 1’aviation, des fréres Wright qui se sont basés
sur I’analyse de lastabilité de I’avion faite par Lanchester en 1894[05-08] , permettent de
faire voler un avion en1903 et ont réussi a faire décoller pour la premiere fois un avion
propulsé par leur propresmoyens, avant méme, que I’on ne connaisse les équations de la
portance et de la trainée,personne ne se doutait de 1’extraordinaire degré de developpement
qu’allait atteindre ce mode de locomotion. Bien que I’appareil ne se soit ¢levé que de
quelques metres et n’ait parcouru qu’une distance inférieure a 36m , cet événement
historique allait marquer le début d’une période trés féconde en perfectionnements
techniques qui donner en naissance a des avions tels les chasseur hautement supersoniques

~ 4~
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et les avions detransport capables de traverser 1’ Atlantique a des vitesses supérieures a la
vitesse du son, comme le Concorde. Parallelement, les études expérimentales prennent un
nouvel essor par ’essai en souffleries de maquettes faites en Angleterre par Wenham et
Philips. Un pas nouveau fut franchi par Prandtl[06-09-10] qui édifia la théorie de 1’aile
d’envergure limitée (1917-1918) qui fut présentée par une formule mathématique
laborieuse qui honore de nos jours le domaine de 1’aérodynamique .Cette théorie donna un
nouvel essor a I’aérodynamique. Pendant vingt ans, les théories de Joukowski et de Prandtl
furent les points de départ de nombreux travaux théoriques et expérimentaux, et nous
permettent dans ce contexte de décrire les propriétés aérodynamiques de 1’aile de
distribution elliptique [11-12]et de distribution de forme arbitraire. Cette distribution
représente 1’aile avec une trainée minimale, alors il est convenable de présenter cette
distribution de circulation en termes de séries infinies [13-14]. Ce premier terme décrit une
distribution elliptique, ce qui fait que les propriétés aérodynamiques des ailes de forme
planes arbitraires ne different pas radicalement de celles des ailes elliptiques .Plusieurs
chercheurs célebres ont contribué a I’établissement de toutes les notions d’aérodynamique :
Bernoulli (1700-1782), auteur du théoréme qui régit I’écoulement des fluides
incompressibles, Euler(1707-1783) avec ses travaux de 1’hydrodynamique, Laplace(1749-
1829) , qui a donné la formule exacte de la propagation du son dans I’air, Mach (1838-
1916) ,qui a découvert les ondes de choc dans le domaine supersonique, Navier stokes , qui
ont généralisé les lois qui gouvernent le mouvement d’un fluide visqueux, Prandtl (1875 -
1953) ,quia établi le concept de la couche limite e't le théorie de I’aile d’envergure finie,
Reynolds (1842-1912) , qui a trouvé une des lois fondamentales de la similitude en
dynamique des fluides , Von Karman

(1881- 1963), qui a développé le concept de la couche limite, Ackeret, qui a développé la
premicre théorie de I’écoulement supersonique autour d’une aile en 1925,enfin Bossemans
qui, en 1935, a pu améliorer les résultats en utilisant une méthode encore plus
perfectionnée. C’est au cours de la seconde guerre mondiale qu’on a entrepris les
premiéres études sur le régime transsonique, par la suite on a mis sur pied un vaste
programme de recherche sur 1’aérodynamique des avions (subsonique/supersonique,
civils/militaires), des hélicoptéres et des véhicules spéciaux. Parallélement aux études et
recherches numériques, les premiers travaux relatifs a 1’aérodynamique expérimentale
datent de 1866, alors que Lilienthal a pu mesurer la composante de sustentation d’éléments
plans et déterminer, dans un vent naturel , la portance , la trainée et le moment de tangage
dont la forme s’apparentait a celles d’ailes d’oiseaux. Depuis , plusieurs souffleries
aerodynamiques ont vu le jour: grace a Wenham (1871) puis a Philips (1891) en Angleterre
grace a Lacour (1890) au Danemark , a Joukowski (1903) en Russie , a Rateau (1909) et a
Eiffel (1909) en France, on doit d’ailleurs & EIFFEL la mise au point de techniques d’essai
en soufflerie qui sont encore en usage de nos jours [10-15].Actuellement, on dispose de
grandes souffleries qui sont indispensables autant pour valider éta améliorer les méthodes
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de calcul. On effectue également des essais en vol afin de compléter les mesures prises en
soufflerie.

1.6-Les différentes approches en aérodynamiques sont :
1.6.1- Aérodynamique théorique :

e Etablissement de I’ensemble des modéles de 1’aérodynamique.
e Etude des propriétés de ces modeéles.

e Résolution analytique éventuelle.

e Etablissement des résultats a caractéres fondamentaux.

1.6.2-Aérodynamique appliquée :

e Aérodynamique hybride utilisant les résultats théoriques, les résultats
expérimentaux pour en tirer des applications plus générales : configurations
géométriques complexes incidences élevées etc. cette Aérodynamique pourrait
étre qualifiée d’empirico théorico-expérimentale tant ces trois aspects
apparaissent conjointement.

1.6.3-Aérodynamique Expérimentale :

e Essais en soufflerie ONERA.
e Tir de Maquette Véhicules Espace (SUPAERO).
e Essais en vol Aérospatiale- Dassault (contréle de la laminaire).

1.6.4- Aérodynamique numérique :

e date de naissance approchée 1971 : premicre résolution numérique d’une
configuration 2DSUPERCRITIQUE avec une approche potentielle simplifiées.

e Codes de calcul Navier-Stokes

e En partenariat ONERA + industriels, FLU 3M (avec aérospatiale adapté au
supersonique)-CANARI  (avec  Aérospatiale et SNECMA-  adapté
subsonique)en partenariat divers, NSMB (CERFACS, Aérospatiale, SAAB,
Ecole polytechnique de Lausanne).

e Codes du commerce : FLUENT, PHOENICS,...

e Code de couche limite : en partenariat ONERA + industriel, 3C3D.

UN EXEMPLE DE CALCUL NUMERIQUE (code MSES du MIT disponible a

SUPAERO), tir¢ des études numériques d’un profil transsonique sous I’action du

logiciel MSES 1998Profil Boeing a 2° d’incidence-Re= 6.2110°.

Les aérodynamiques théorique et appliquée s’appuient encore treés largement sur

les méthodes linéarités (en fluide parfait) et sur I’approche couche limite en (fluide

visqueux).

Avec pour objectif en fluide parfait, ’analyse a tout régime de Mach :

~6~
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- des profils (écoulement 2D).
- des ailes (grand ou petit allongement) (écoulement 3D).

- des corps fuselés (autre écoulement 3D de faible allongement).

1.7- Nouvelle approche pour le calcul des ailes subsoniques de grand allongement :

Le calcul des ailes subsoniques en régime incompressible a fait I’objet de nombreuses
analysesthéoriques dont la plupart considerent une distribution elliptique de circulation le
long del’envergure. Sato [16] a proposé une formule qui généralise la distribution de la
circulation surles ailes rectangulaires de grand allongement. Notre analyse traitera
I’écoulement autour de I’aile avec une distribution de type série de FOURIER pour la
circulation. On calculera une aile équivalente a 1’aile réelle, ce qui permettra d’obtenir la
portance et la trainée induite en fonctionde coefficients de FOURIER.

La plupart des études sur les ailes de grand allongement portent sur les cas particuliers, soit
pourla distribution de circulation, presque toujours elliptique, soit pour des formes en
planrectangulaires ou triangulaires. En 1977, Satoa réussi a généraliser la distribution de
lacirculation, mais seulement pour les ailes rectangulaires de grand allongement. En
considérant laforme en plan de I’aile connue et en tenant compte des tourbillons libres, on
peut calculer la portance et la trainée induite pour n’importe quelle forme d’aile et pour
une gammed’allongements assez grande par une méthode approximative, avec de bons
résultats toutefois, surtout pour les ailes a bords d’attaque arrondis. Le calcul de la portance
maximale permetégalement d’estimer le comportement de chaque aile au régime de
décollage et d’atterrissage. Laprésente méthode représente une extension de la théorie
linéaire aux ailes d’une forme en planarbitraire ayant des bords d’attaque arrondis, on
I’applique surtout aux ailes a incidence variablesle long de I’envergure.

1.8-Place de I’aérodynamique vis-a-vis des autres matiéres relevant de laMécanique:
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Figure 1.2-Représente La Place de ’aérodynamique vis-a-vis des autres matiéres
relevant de la Mécanique [15]

L’avion dans I’espace peut étre considéré comme un point massique, sur lequel actionnent les
forces de gravité, la portance, la trainée (forces aérodynamiques) et la poussée (forces de
propulsion). En ce qui concerne la structure, on peut sirement dire que la performance
concerne avec un long terme, I’allure des mouvements de I’avion et donc seulement trois
degrés de liberté sont considérés : trois déplacements linéaires.

L’avion est soumis a des agitations intérieures produites qui sont : le changement dans la
location du centre de gravité et les changements dans la configuration de 1’avion tels que :
braquage des volets, sortie des trains d’atterrissage, changement d’incidence, des exemples
extérieures produites sont : la turbulence, les coups de vent les manettes des gaz et les
changements dans I’altitude et la température. Les parties structureaérodynamique et
propulsion, forment les axes principaux de la mécanique du vol de I’avion.

1.9 -PRINCIPALES PROPRIETES DE L°AIR :

1.9.1- Caractéristiques de ’air :

L'air est constitué d'un ensemble de gaz (78% d’azote, 21% d’oxygéne et 1% degaz
rares).L’air est pesant, un peu plus de 10 tonnes au m? au sol.

(Masse volumique = 1,225kg/m®), invisible, a un indice de viscosité(résistance a
I’avancement et créationde tourbillons), perd 2° C tous les 1000 ft dans la troposphere(6,5°C /
1000m), sedétend avec la pression donc perte d’1 hPa / 28 ft dans les basses couches.

L’air se dilate, se compresse, est expansible (propriété de tous les gaz tendanta occuper tout
I’espace disponible (loi de Mariotte :

(Pression x Volume =Constante) et (masse volumique / Pression = Constante).

L’atmosphére standard : une pression 1013 hPa et une tempeérature + 15° C.
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1.9.2- Les écoulements de Pair :

Ecoulement laminaire :

L’air se déplace sans rencontrer d’obstacles onde forces de déviation le fluide se comporte
comme s’il était inclus dans une multitude de tuyaux paralleles et jusqu’a posé tous ces filets
d’air affichent la méme vitesse et la méme direction .la pression est uniforme dans toute la

veine

Figure 1.3-Ecoulement du Fluide laminaire[64]

Ecoulement turbulent :

Le courant d’air rencontre un obstacle a son déplacement le mouvement d’ensemble du fluide
suit toujours la méme direction mais le déplacement des molécules devient anarchique et ne
présente plus aucun caractérede permanence et de régularitéquel que soit 1’endroit de
I’observation du phénoméne ou constate une divergence des molécules tant en direction
qu’ente intensité

Figure 1.4-Ecoulement du Fluideturbulent[64]

Ecoulement tourbillonnaire :

Cas particulier de 1’écoulement turbulent dépassé ce régime tourbillonnaire semble vouloir
réorganiser I’agitation désordonnée de I’écoulement turbulent les filets d’air déviés dans tous
les sens s’organisent, se regroupent prennent une direction commune circulaire et associent

leur intensité.

Figure 1.5-Ecoulement du Fluide tourbillonnaire[64]

1.9.3- Résistance de I’air :
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Tout corps immergé¢ dans 1’air en écoulement est soumis a une résistance qui tend as’opposer
a son mouvement. Cette résistance a son origine dans les propriétés de 1’air, mais aussi des
caractéristiques du corps concerné (surface, forme ...).

Cette action de I’air se traduit en chaque point de la surface du corps par :

o Une force élémentaire de pression perpendiculaire a la surface.
o Une force élémentaire de frottement tangente a lasurface [04].

1.9.4- Influence de la forme :

Afin de mettre en évidence 1’effet de la géométrie sur la résistance de ’air on peut tester les
formes suivantes: la plaque, la sphere puis des formes fuselées. L'amélioration, ou
plusexactement la diminution de la résistance exercée par l'air sur la forme est notable
(division par 20 de la résistance) lorsqu'on atteint les formes les plus efficaces et ce pour les
mémes conditions [04]

——
\:)“/—Q
e — -—\(E—\\—@
e

e — T

Résistance 50 %

—————————

Résistance quasi nulle

Pression Dépression

Résistance 15 %

Résistance 100 %

Résistance 5 %

Résistance 75 %

Figure 1.6 : Evolution de la résistance de I’air en fonction de la forme de I’obstacle [04]
1.10- profil De NACA :
1.10.1-Génération des profils NACA :

Le comité NACA (National AdvisoryCommittee for Aeronautics), prédécesseur de la NASA,
a étudié différentes familles de profils répondant a diverses applications. Parmi celles-ci, on
peut distinguer la famille des profils a quatre chiffres, celle a cing chiffres et les profils
laminaires portant la désignation NLF. Dans notre étude, on s’intéressera principalement aux
profils & quatre chiffres.

~ 10 ~
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1.10.2-Définition analytique du profil :

Un profil déduit du cercle par une transformation conforme, présente 1’avantage de conduire
aune solution analytique. Il est obtenu par le jeu de transformation ci- dessous, ou R est le
rayondu cercle dans le plan (Z), est par convention, supérieur a 1[18].

an il W
N 7

>

J

Figure 1.7- présenteanalytique du profil [18]

1.10.3- profils aérodynamiques:

Plusieurs familles des profils ont été concues et testées. Par exemple: profils JOUKOWSKI,
profils SANDIA, profils GOTTINGEN mais Les plus utilisés de nos jours, sont lesprofils
NACA (National Advisory Comité for Aeronautics). Ils sont couramment utilisés,ce qui les
rend pratiques dans la validation des méthodes numériques [19].

1.10.3.1- Définitions géométriques des profils:

Une définition géométrique d’un profil aérodynamique (de type NACA) d’une paleest
représentée sur la figure suivante:

Fig.1.8: Définition géométrique d'un profil d'aile[19]

L'air aborde le profil par le bord d'attaque (A) et le quitte par le bord de fuite (B). LaPartie
supérieure du profil est appelee extrados (AMB) et la partie inférieure intrados (ANB).Le
segment qui joint le bord d'attaque et le bord de fuite est appelé corde du profil (c). La
distanceentre l'intrados et [I'extrados est I'épaisseur (NM). La valeur maximale de
I'épaisseurdivisée par la longueur de la corde donne I'épaisseur relative (ont noté par €). La
ligne qui joint le bord d'attaque au bord de fuite en passant a égale distance de l'intrados et de

~11 ~
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I'extrados estappelée corde moyenne (APB). La distancemaximale entre la corde et la corde
moyenne estappelée fleche du profil.

Le rapport entre la fleche et la longueur de la corde est appelé courbure(ou cambrure)
relative[19-20]

L'épaisseur relative d'un profil est variée comme suit:

e e<6% : pour un profil mince (avion de chasse).
e 6% <e<12% : pour un profil semi épais (avion de ligne).
e e>12% : pour un profil épais (avion de transport a basse vitesse)[21].

A partir de ces termes, on a créé des rapports qui expriment les performances pour un
profil donné:

-I"épaisseur maximum du profil (e) :C’est la distance maximum entre 1’extrados et
L’intrados, qui est donnée en pourcentage de C.

- I'épaisseur relative (e/C) : rapport entre I'épaisseur maximum et la corde du profil, ilpermet
de construire des profils de tailles différentes avec les mémes références.

- Courbure relative (f/C) : c'est le rapport de la fleche maximale a la corde du profil, ou f
estdonnée en pourcentage de C, permet de déterminer si le profil est plus ou moins creux[22].

1.10.3. 2- Classification géométrique des profils:

Les différents types de profils sont classés a cing familles, suivants la forme
géomeétriquegénérale qu’ils sont [20] :

e Biconvexe symétrique: La ligne moyenne est rectiligne (confondue avec la corde).

e Biconvexe dissymétrique: La ligne moyenne est a simple courbure(intrados et
extrados convexes)

~12 ~
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e Plan convexe: La ligne moyenne est a simple courbure (intrados plat et extrados
convexe).
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e Profils Creux: La ligne moyenne est a simple courbure (intrados concave, extrados

Convexes).

e Profils a Double courbure: La ligne moyenne est a double courbure.

La figure (1.9), présente les cing familles liéesa la géomeétrie desprofils, organiséscomme
suite: profil Biconvexe symétrique, profil Biconvexe dissymétrique, profil Plan convexe,
Profil Creux, Profil a Double courbure.

Fig.1.9: Classification géométrique des profils d'aile[20]

1.10.3.3- Désignation d'un profil :

Au cours du temps, les profils ont évolué et chaque nation a développé son propre
programmede recherche sur les profils. Le plus fameux fut le programme Américain NACA
(National AdvisoryCommutée for Aéronautiques) ancienne appellation de NASA fut créé dans
les années50 et elle est I'équivalent de L'ONERA francais. Cet organisme créa essentiellement
desprofils laminaires[23].

1.10.3.4- les Famille de profil[19] :

a) Famille de profil a 4chiffres :

Dans cette famille, on identifie un profil a 4 chiffres, par exemple le cas du profil NACA2415,
de la maniere suivante :

- Le chiffre 2 représente la position de courbure relative maximale (2%).

- Le chiffre 4 représente 1’abscisse de la courbure maximale (40%).

~13 ~
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- Le nombrel5 représente I’épaisseur relative maximale.

Le profil de la forme NACAOOee est des profils symétriques NACA0012, NACA0015.
Ces profils ont I’épaisseur maximale 12 et 15% respectivement a une abscisse

x/c = 30%.

Le profil NACAOQ0012 est un profil typique vu la disponibilité de ces caractéristiques.

De nos jours, le NACAO0012 est encore le profil étalon pour la validation des calculs
numeriques

Le profil symétrique NACA0012 est couramment utilise comme profil de référence.
- 00 indique que le profil est sans cambrure donc symétrique.
- 12 indique que le profil a une épaisseur relative de 12%
b) Famille de profil a 5chiffres :
Dans cette famille, 5 chiffres caractéristique chaque profil par exemple, dans le cas du
NACA23015
- Le chiffre 2 représente le coefficient de portance caractéristique ((2/3) x0.2=0.3).
- Le nombre 30 représente la position e la cambrure maximale ((1/2) x0.2=15% de la corde).
- Le nombre 15 représente 1’épaisseur relative maximale (15%0) [19]
C) Profils NACA laminaire:

Le NACA a également ¢étudi¢ une série de profils dont 1’écoulement est laminaire surUne
majeure partie de sa surface est les a désignés par un ensemble de chiffres significatifs.Par

exemple, pour NACAG6 , _215:

> Le premier chiffre (6) représente la désignation de la série (profils laminaire).

> Le douziéme chiffre (6) représente la position de la pression minimale (60%).

» L’indice (2) est la marge au-dessus et au-dessous du coefficient de portance
caractéristique

Pour laquelle il existe un gradient de pression favorable (0.2).

> Le (2) représente le coefficient de portance caractéristique
» Les derniers chiffres (15) représentent 1’épaisseur relative maximale (15%)[24]

1.10.4- Estimation de la trainée :

Il a toujours été un objectif théorique de I'aérodynamique en conjonction avec la
dynamiquedes fluides, de prévoir les valeurs des coefficients de portance et de trainée a partir
deséquations de base et des notions de sciences physiques. Toutefois, les hypotheses
desimplification sont généralement nécessaires. Par conséquent, lorsque les résultats
théoriques sont obtenus, ils ne sont généralement pas exactes [03].

~ 14 ~
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1.10.5- Choix d’un profil :

Bien que la NASA a déeveloppé une large gamme de profils NACA modernes, les ailes
sontconcues en fonction de leur application. Parfois, les contraintes de conception
peuventconduire a des formes d’ailes non conventionnelles. DG a une large gamme de
conditionsd'exploitation et des contraintes, la conception de 1’aile et son optimisation sont
nécessaires.

Ainsi le progres majeur dans les performances de l'avion, peut étre obtenu avec
unecombinaison des concepts qui combinent des technologies avanceées.

Les surfaces portantes planes employées au début de I’aviation pour la réalisation des
ailesd’avion sont apparues rapidement moins efficaces que les surfaces courbes. Des
expériencesaérodynamiques effectuées en soufflerie ont montré qu’une surface courbe est
plus porteuse asuperficie égale qu’une surface plane.

De plus la construction exige que les ailes aient une certaine épaisseur et 1’on a été conduit
arechercher des volumes (et non plus des surfaces sans épaisseur) réunissant les
meilleuresConditions de portance et de pénétration. C’est ainsi que 1’on est arrivé a adapter un
profil aérodynamique.

MNACA 009

'\\l Profil Biconvexe symetrigue |

P =

v\l Profil Convexe |

NACA 23012

Profil biconvexe dissymetrigue |

Wortman F3X 61 163

Profil biconvexe creunx |

Profil Laminaire

Figurel-10: types de profiles [03].

* N.A.C.A: National advisory committee for aeronautic.
On peut également les classer par épaisseur.

C1Profil mince jusqu'a 8%

C1Profil semi-épais 8 a 15%
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CIProfil épais > a 15%

1.10.6- Caractéristiques géométriques d'un profil :

M ligne moyenne

e Ny
. - 2

Figurel-11 : Caracteéristiques géométriques du profil[61]
A: bord d'attaque.
B: bord de fuite.
AB: corde de l'aile de longueur 1.
e: epaisseur maximale.
Le profil est caractérisé principalement par :
- son épaisseur relative e/l
- sa cambrure ou courbure relative f/l
- la position de I’épaisseur maximale par rapport au bord d’attaque
-le rayon du bord d’attaque
-la position de la fléche maximale par rapport au bord d’attaque
-la surface supérieure : I’extrados
- la surface inférieure : 1’intrados

Les profils utilises en général ont une épaisseur relative de 10 % a 15 % pour les avions
subsoniques, et voisines de 3 % pour ceux supersoniques. La position de 1I’épaisseur maximale
est de 30 % du bord d’attaque sur des profils classiques, et de 40 % a 60 % sur des profils
laminaires. La cambrure est inférieure a 6 %, et la position de la fleche maximale est comprise
entre 15 et 50%.

La résultante F des forces aérodynamiques qui agissent sur une aile peut étre décomposée en
deux composantes :

- La portance Fzperpendiculaire a la vitesse U, de I’air libre, qui est due surtout aux forces de
pression.

- La trainée Fx, parallele a la vitesse U,
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Pour permettre de choisir un profil en fonction de ses caractéristiques et de ses performances
de vol, on doit faire aussi intervenir d'autres parametres [04].

* Les difficultés de construction : il est beaucoup plus facile de construire une aile munie d'un
profil dont I'intrados est plat qu'une aile adoptant un profil a I'intrados légerement courbe qui
aurait pourtant de meilleures performances (C'est pourquoi on trouve beaucoup de Clark Y
sur les avions au debut). D'autre part, il n'est pas toujours facile de respecter exactement un
profil dont le bord de fuite est tres effilé ou présentant d'autres difficultés de construction.

* Les problémes de résistance : ils sont surtout liés a I'épaisseur relative. Il est plus facile
d'obtenir une aile résistante avec un profil d'épaisseur relative 15% qu'avec un profil
d'épaisseur relative 8%

« Si on désire équiper l'aile de dispositifs hypersustentateurs (volets de courbure par exemple),
il faut un profil qui soit congu pour pouvoir en supporter.

* La taille du planeur et son poids, influent sur le choix du profil : on ne mettra pas un profil
épais sur un petit planeur car le rendement sera beaucoup moins bon qu‘avec un profil de plus
faible épaisseur relative.

» La courbe de déplacement du centre de poussée en fonction de l'incidence peut aider a
choisir un profil; en général, le centre de poussée se déplace en direction du bord d'attaque
lorsqu'on augmente l'incidence. Pour certains profils, il recule avec l'incidence, ce sont les
profils auto stables. Si le centre de poussée varie de facon sensible avec I'incidence, ce n'est
pas bon pour la stabilité (profil plat); par contre, un profil biconvexe symétrique est trés
stable, son centre de poussée varie peu.

« 11 faut savoir que les profils trés minces induisent un décrochage brutal
Introduction sur les écoulements :

Les écoulements autour des obstacles est un phénoméne physique qui se produit
fréquemmentdans I’industrie et nécessaire pour la conception mécanique et thermique de
nombreux systémesen engineering comme : avions, automobiles, batiments, composant
électroniques, les aubes deturbines et les obstacles cylindrique. L’indentification et I’étude des
phénomeénes aérodynamiquesqui manifesté dans le sillage d’un obstacle restent un sujet
d’intérét dans divers domaines

1.10.7- Ecoulement autour d'un profil d'aile:
Des expériences faites en soufflerie ont permis de déterminer, de fagon précise, les

Phénomenes de I'écoulement de l'air autour d'un profil, par la mesure des pressions et des
vitesses.
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Zone de transition

Couche limite turbulente

Eventuellem ent

<\( ecollement

limite
laminaire

I- ——
= -~/
/ | —_—
[Transition _ Couche _limite turbulente

Fig. 1.12: Ecoulement autour d'un profil d'aile[20]
La couche limite joue un réle important car elle conditionne directement la résistance

De frottement de l'aile. Cette couche limite peut-étre laminaire ou turbulente. Dans la plupart
des cas, elle commence par étre laminaire sur la surface voisine du bord d'attaque puis devient
turbulente a partir d'un point appelé point de transition. Ce point de transition n'a pas une
position fixe, aussi existe-t-il, en réalité, une zone de transition dont les limites dépendent, en
grande partie, de la turbulence de I'atmosphére. Sous certaines conditions, les filets fluides
peuvent se séparer de la paroi et le phénoméne du décollement apparait [20].

1.10.7.1- Ecoulement autour d'un profil symétrique:

Pour un profil symétrique a angle d'attaque nul, l'air s'écoule symétriquement et a laMéme
vitesse sur l'extrados et sur l'intrados du profil, formant une pression égale sur chacune des
surfaces (Fig.13).

Dans ce cas il n'est pas de portance, mais il y a une trainée provenant du frottementde I'air sur
le profil. Lorsque l'angle d'attaque augmente une surpression nait sous l'intrados, ou la vitesse
est réduite, et une dépression se produit sur I'extrados, ou I'écoulement s'accélere. Ces deux
actions s'additionnent et s'ajoutent au frottement de I'air sur le profil pour donner la portance
et la trainée. Si I'on augmente encore I'angle d'attaque et que I'on dépasse une certaine valeur
(a=12), les filets d'air décollent et I'extrados devient le siege de tourbillons désordonnés; on
dit qu'il y a décrochage (fig.14)[26]
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= -

___ﬁ_
@ __/—_‘—
—_——— =
(a) (b)

Fig. 1.13: Ecoulement des filets fluide autour d'un profil et distribution de la pression

a) 0=0° b) a=5°a 10°[19]

a. = S _ ~
o= 2o pente de la portance

Ry

Fig. 1.14: Profil symétrique en décrochage statique[19]
1.10.7.2- Courbes de portance et de trainée pour un profil symétrique:

Des coefficients déterminés en fonction de l'angle d'attaque permettent de représenterles

caractéristiques de portance et de trainée d'un profil daile: le coefficient de portance et
lecoefficient de trainée.

La figure (1.15) explique la variation de ces coefficients selon les divers angles d'attaque. A
un angle dattaque nul, la portance est nulle; c'est la caractéristique des profils
symétriques(profil NACA 0012 dans ce cas).

Par la suite, le coefficient de portance augmente d'une maniére brusque linéaire avecl'angle
d'attaque, il atteint un maximum puis décroit brusquement par la suite en raison dephénomeéne
de décrochage. Dans le cas du coefficient de trainée, la variation avec l'angle d'attaqueest
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d'abord lente, puis devient de plus en plus forte, particulierement lorsqu'apparait
ledécrochage. Toutefois, contrairement a la portance, la trainée n'est jamais nulle, mais
ellepasse par un minimum. Les variations de la portance et de la trainée sont d'un intérét
particulierpour les concepteurs d'avions et pour les pilotes également, car celle indiquent
d’une maniéreclaire les caractéristiques aérodynamiques de l'aile[19]

120

tio | [Angles usuels de vol | . o [Angies usuels de vol | |
1,00 . . ; i
0.90 — []
[N |
0.0 - '
0.7 1 1 I
. HE £ !
38 a I = |
= o050 ! Al £ !
§ 31 2 ]
é 0,40 g ¥ 8 1
5 030 21 ! < !
o 2 -
; .
1

I e T T TR T 022 & 8§ 1 1z 14 1i6

Angle d'attaque, @ Angle d'attaque,

Fig. 1.15: Courbes de portance et de trainée en fonction de I'angle d'attaque pour u Profil
NACA 0012 Re=10° [19]

1.11- Conclusion :

Nous venons d'énoncer toute une serie de criteres, il convient donc dans chaque cas particulier
de sélectionner ceux qui semblent avoir le meilleur rapport avec I'étude entreprise et essayer
de choisir un profil de maniére a les satisfaire au mieux [25].

1.12- Remarques:

v Les profils sont des compromis adaptés a chaque cas particulier : il n'existe pas de
profil miracle, intégralement laminaire donnant une portance élevée, n'ayant qu'une
faible trainée et décrochant en douceur. Si un tel profil existait, il serait universellement
utilisé.

v" La NACA (National Advisory Comittee for Aeronautics) a fait un nombre d'essais
considérable sur les profils. Ces essais ont été pour la plupart réalisés a de trés grands
nombres de Reynolds et les résultats ne sont pas tous acceptables et utilisables pour des
modeles réduits et a faibles vitesses. 1ls permettent toutefois d'établir une liste de regles
simples :

v' La courbe de Cz (coefficient de portance) d'un profil dépend principalement de la
courbure de la ligne moyenne du profil: Si elle est nul (biconvexe symétrique) la
portance est nulle a o= 0°. D'autre part, ces profils sont incapables d'assurer une
portance élevée car ils décrochent avant d'arriver a des Cz importants (Cz maxi = 0,7 a
0,8).

v La valeur maximale de Cz (coefficient de trainée) est d'autant plus élevée que la
courbure est prononcée ; c'est pourquoi les profils trés épais et les profils creux
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permettent d'atteindre une portance importante. La courbure de I'extrados est cependant
limitée sous peine de décrochage et ceci limite la portance maximale de ces profils a
des valeurs de l'ordre de 1,3.

v’ La trainée dépend principalement de I'épaisseur du profil et de la courbure de la ligne
moyenne.

v Si le rayon du bord d'attaque est important, le décrochage est sans brutalité.

v Le Cx est plus fort pour un profil creux que pour un biconvexe de méme épaisseur.

Au vu de ces conclusions, nous avons dressé un tableau de caractéristiques de quelques profils

Ces caractéristiques sont celles des profils considérés a Re = 100 000[25].

profil Epaisseur Fléche C, de finesse finesse C, de finesse | C,
Relative{en %) | Relative(en %a) maxi maxi maxi maxi
MNACA o 0 03 23 0.011 0.7
Q009
NACA 12 0 0.6 30 0.02 0.84
0012
NACA 9 4.4 093 52 0.019 1.15
4400
NACA 15 2 095 36 0.026 1.06
2415K24
NACA 12 2 0.3 43 0.019 1.05
2412
Clark Y 11.5 375 1 47 0.021 1.13

TABLEUX 1.1 :caractéristique géométrique de quelques profils [25]
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I1-Etude théorique :
I1.1 -Notions de base en aérodynamique:

11.1.1.Définition:

L'aérodynamique est la science qui a pour objet I'étude des mouvements de I'air
autour des corps. En d'autres termes, il s'agit des phénoménes mise en jeu chaque fois
qu'il existe un mouvement relatif entre un corps et I'air qui I'entoure. Le corps peut se
déplacer dans le fluide immobile (avion en vol) ou étre fixe dans le fluide en
mouvement (maquette dans une soufflerie)[19].

11.1.2 : Equation de la courbure des profils utilisés :

Les profils qui sont utilisées dans ce travail, sont les profils symétriques (NACAOOt)
et le profil supercritique (14%), représentés dans la figure suivante :

-Profil NACA symétrique -Profil Supercritique
Figure 11.1- Types de profils [27]

Nous allons maintenant voir la formule permettant de calculer les coordonnées des
points des profils symétriqueson se sert de 1’expression suivante[27] :

Y =(Jt—2(a1Jx_+a2x +ax?+ax’+ax”)

(1.1)
a, =0.2969
a, =-0.1260
a, =—0.3537
a,=0.243
a, =-0.1015
Le rayon de courbure au bord d’attaque est :
r =1.1019t?

t : I’épaisseur relative maximale du profil[28].

11.1.3-Forces et moments aérodynamiques:

L’expérience montre qu’un corps solide en mouvement dans un fluide de vitesseV
subit de la part du fluide, des forces de résistance. Ce systeme de forces qui
s’appliquent sur I’obstacle peut se réduire a une force F et un couplec .
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F

WA

Fig. 11.2-: Systeme de force aérodynamique s'exercant sur un obstacle[29]

On décompose genéralement F en une composante parallele a v~ la trainée
d’intensité, et une composante perpendiculaire av~, la portance d’intensité P. Le
moment résultant m du systeme de forces est prise par rapport a un point ou un axe.
Les expressions de ces forces dépendent de la densité p du fluide, de la vitesse v~ de
la taille du profil, et de I’orientation du corps.

T :%CXpSV 2(11.2)

P =%CZpSV 2(11.3)

C :%CmpSV 2L

(11.4)

D'oi :C X ’Cz ,Cm . sont respectivement les coefficients de trainée, de portance et

de couple.

L : Langueur caractéristique de I'obstacle.

S: maitre couple de l'obstacle (la surface projetée normalement sur le plan
perpendiculaire a la direction de I'écoulement)[29]

I1.2- Lois de ’aérodynamique :

11.2.1 Forces aérodynamiques dans le domaine subsonique :

11.2.1.1.Définition du Domaine Subsonique :

C’est le domaine des vitesses inférieures a la vitesse du son. Aux basses vitesses, 1’air
se comporte comme un fluide incompressible, ce qui signifie que sa densité est
indépendante de sa pression et qu’il obéit aux lois de I’aérodynamique La cause
fondamentale qui génere les forces et les moments aérodynamiques est la distribution
de pression sur le profil de 1’aile de I’avion.
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111.2.1.2Répartition des pressions :
La figure ci-dessous nous montre précisément un diagramme de la répartition des
Pressions sur un profil d’une aile d’avion dans le régime de vitesse subsonique.

extrados
Pression P

intrados

Figure 11.3-distribution de pression sur un profil d’aile d’avion

Nous pouvons observer deux particularités remarquables [32-33] :

1- La diminution de pression sur I’extrados en valeur absolue, par contre
I’augmentation de pression sur I’intrados.

2- Les pressions ne sont pas réparties également : la diminution de pression sur
I’extrados etl’augmentation de pression sur I’intrados sont plus importantes a 1’avant
du profil.

11.2.2.Les force des profils aérodynamiques :

Tout profil aérodynamique émergé dans un fluide en mouvement engendre une force
dite résultante R comme montré sur la figure suivante :

Portance

Surpression

Figure 11.4-Représentation des efforts aérodynamiques et la distribution de la
pression [04].

v' Une composante horizontale (paralléle au sens de 1’écoulement) qui constitue la
trainee.
v" Une composante verticale perpendiculaire a cette derniere, qu'on appelle la

portance.
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11.2.2.1.1a Portance :
Perpendiculaire a I'aile donc au 1'écoulement, C’est cette composante de la résultante
Aérodynamique qui maintient I'avion en l'air.
Cette force est caractérisee par :

v Le point d’application : (centre de poussée).

v Ladirection : (perpendiculaire au sens de 1’écoulement).
v' Le sens : de ’intrados vers 1’extrados).

v Lintensité : F, = % pSV %C, (11.5)

Avec :

Cv: coefficient de portance, qui dépend de :
O Nombre de Reynolds

O Nombre de Mach

O Forme du profil

O Incidence.

- Il existe plusieurs hypotheses sur ’origine de la portance :

a. Selon I’effet Coanda et la loi de Newton :

Du fait de sa viscosité, une masse d’air en mouvement qui rencontre un profil bombé
suit la surface de ce profil, la masse d’air est dérivée, de telle manicre qu’elle reste «
collée » a la surface de I’aile (effet Coanda), la loi de Newton. En réaction a la
quantit¢ de mouvement de la masse d’air déviée dans un sens (vers le bas pour un
profil porteur), I’aile est tirée dans 1’autre sens (vers le haut), en vertu de la troisiéme
loi de Newton. Tout corps A (Profil) exercant une force sur un corps B (Air) subit une
force d’intensité égale, de méme direction, mais de sens opposés, exercée par le corps
B[35].

b. Selon le théoreme de Kutta-JukowskKi :

En subsonique la portance d’une aile de grand allongement est proportionnelle a la

Circulation de I’air autour de celle-ci (théoréme de Kutta-Jukowski). C’est la
condition de Kutta qui impose la valeur de la circulation telle qu’il n’y ait pas de
vitesse infinie au bord de fuite [34-35].

c. Selon le théoreme de Bernoulli :

Pour une incidence positive (bord d’attaque au-dessus du bord de fuite), la
dissymétrie du profil crée des vitesses plus élevées sur I’extrados et plus faibles sur
I’intrados. Selon le théoréme de Bernoulli, cela se traduit par des pressions plus fortes
sur l’intrados que sur I’extrados, donc une portance dirigée vers le haut. Cette
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explication s’applique mal a la portance des profils minces et des plaques planes sans
épaisseur ou les profils symétriques[37].

Figure I1.5-Variation de la pression en fonction de la section de passage selon le
théoreme de Bernoulli [04]

11.2.2.2-La trainée :
Parallele au I'écoulement Composante horizontale Cette composante de la résultante
Aérodynamique s’oppose a la poussée, et freine par conséquent 1’avion.
C’est la force qui s’oppose au sens de I’écoulement, elle est caractérisée par :

Le point d’application : centre de poussée.
La direction : parallele a I’écoulement de I’air.
Le sens : du bord d’attaque vers le bord de fuite.

AN NI NI

Lintensité : F, = %pSV C, (11.6)
Avec :

C, : Coefficient de trainée, il dépend de :

O Nombre de Reynolds

O Nombre de Mach

O Forme du profil

O Incidence

On peut distinguer quatre catégories de trainée:

o La trainée de forme : Appelée aussi trainée de profil, elle est due a I'épaisseur du
profil.

e La trainée induite : Générée par la différence de pression entre l'intrados et
I'extrados entraine des tourbillons marginaux en bouts d'aile.

e La trainée de frottement : Elle est due a la viscosité de l'air.

eLa trainée d'onde : Engendrée lors des écoulements transsoniques, ou
apparaissent des ondes de chocs 1’extrados et I’intrados (équation de Bernoulli).

La résultante de ces deux forces appelée résultante aérodynamique (R) est
appliquée au centre de poussée.
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p - La masse volumique

S : surface de l'aile

V : vitesse de l'aile

11.2.3-Coefficients aérodynamiques de portance et de trainée :

Pour pouvoir comparer et tester les capacités, I’efficacité et la qualité aérodynamique
du profil d’aile, les scientifiques ont retenu deux forces principales dont la résultante
est appelée la force aérodynamique.

Ces deux forces sont fonctions de coefficients appelés coefficients aérodynamiques et
Dénommeés par coefficient de portance et coefficient de trainée Le coefficient de la
portance, qui se note Cz, et qui dépend de I’angle d’attaque et de la forme de 1‘aile, est
donné par la formule suivante :

Portance :

F, =C.05 (1.7)

Donc :

C,=2F 1S 4 o

Le coefficient de trainée dépend de la répartition de la pression (la trainée due a la
forme) et du frottement contre la surface (la trainée de frottement). Ce coefficient noté

CX est donné par la relation suivante :
Trainée :

Fx :CxqS (11.9)

Donc :

C,=2F I NS

(11.10)

Figurell.6-Forces aérodynamiques sur un profil[56]
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11.3-Coefficient de pression (Le nombre d'Euler):
Le coefficient de pression (ou le nombre d'Euler), Cp, permet d'indiquer les pressions

Sous forme adimensionnelle. 1l s'agit du rapport entre les forces de pression et les
forces d'inertie. En général, le coefficient de pression, s'écrit sous la forme :

c _P-P._P-P,
P T,
277 (1)
D'ou:
P,, : La pression dynamique, P, =(%)/Nw en (N/m2) (11.12)

P EtP, ; sont respectivement la pression locale et la pression initiale de I'écoulement

I1.4les caractéristiques aérodynamiques du profil d’aile de I’avion

Les caractéristiques aérodynamiques des profils d’aile d’avion qui sont importantes
du point de vue contréle et stabilité sont :

a- Le coefficient de portance

b- Le coefficient de trainée

c- Le rapport de la portance a la trainee

d- La position du centre de poussé ou le coefficient du moment de tangage

La figure 3 nous donne, les caractéristiques aérodynamiques de ces profils
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fig.11.7- courbe de portance fig. 11.8-: courbe de trainée
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fig.11.9-courbe de centre de poussée et fig.11.10-courbe de finesse

Du coefficient de moment

Figure. I1- Les caractéristiques aérodynamiques du profil d’aile d’avion

-La table 1 nous montre I’effet de la géométrie du profil sur les caractéristiques
aérodynamiques de celui-la d’apres [38-39] :

Le paramétre géométrique du profil Le principal effet sur les caractéristiques
acrodynamiques a I’exception de la trainée

Epaisseur maximale le rapport e/c . .
P PP - le coefficient de portance maximale Cl max

- le centre aérodynamique, X .

La forme de la ligg@molary - ’angle d’attaque d’une hauteur nulle &

- le coefficient de portance maximale CLmaX

- le coefficient du moment de lancement
(tangage), Cm

La forme du bord d’attaque Le coefficient de portance maximale
CI max
La fleche &g Le centre aérodynamique X

Table .11.1- Récapitulation des principaux effets de la géométrie du profil sur ses
Caractéristiques aérodynamiques

- Deux caractéristiques, sont d’une importance majeure dans la détermination des
Caractéristiques d’aérodynamiques de ’aile de I’avion :
1- La section du centre aérodynamique

2- La section de la pente de la portance
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11.4.1- Le centre aérodynamique :

- Le centre aérodynamique du profil est défini comme un point pour lequel Le
coefficient du moment de lancement (tangage) demeure invariant avec 1’angle
d’attaque[40].

- Le centre aérodynamique ne doit pas étre confondu avec le centre de pression.

11.4.2- La pente de la portance de la section (lift curve slope) :
Une autre caractéristique trés importante dans la stabilité de ’aile de 1’avion est la

pente de la portance pour une vitesse subsonique,C|a varie avec le nombre de Mach
de la maniéere suivante :

Cl |M
Cl,, =¢=O(u.13)
V1-M?2

Cette relation est basée sur la transformation de (Prandtl — Glauret) d’aprés [39-40] :

-Le centre de pression est défini comme étant le point ou s’exerce la force
aerodynamique totale sur le profil.

- Les profils non symétriques (cambrés) possedent deux types de distribution de
portance :

1. Une distribution de portance de base qui dépend de la cambrure.

2. Une distribution de portance additionnelle qui dépend de I’angle d’attaque.

- Le centre aérodynamique (ac) est le centre de distribution de la portance
additionnelle.

A partir de cette analyse, le centre aérodynamique (ac) et le centre de pression (cp)
sont les mémes pour les profils symetriques.

- Pour des petits angles d’attaque :

1

Cm, =—Cl(X;, —X,)° (1.14)

- si la contribution de (Cd) trainée peut étre négligée on aura :

C
X =X o — 2 (1115
o (115)

cp ac

- Profil symétrique donc : Cmac = 0 et par suite : Xcp = Xac

- Pour les profils communs (bas subsonique), le centre aérodynamique est a 0.25 du
point de la corde.
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- Il a ¢ét¢ montré¢ d’apres [12] qu’a des vitesses supersoniques, le centre
aérodynamique des sections plates a des épaisseurs nulles est situé a environ 0.50 du
point de corde, ceci est di a la distribution de pression de type rectangulaire sur
différentes sections.

- Pour des profils a des épaisseurs limitées, le centre aérodynamique supersonique est
plus éloigné d’apres [44].

Lorsque la vitesse est supersonique, on aura d’apres [45] :

4
Cl, :ﬁ(u.m)

.Lorsque la vitesse est transsonique, la variation de Cloavec M est étudiée
expérimentalement

11.5 -Les obstacles aérodynamiques:
On peut classer les obstacles de forme géométrie simple en trois types:

v' Les obstacles a courbure progressive: pour lesquels le point de décollement de la
couche limite est susceptible de se déplacer: le modéle géométrique est la sphere ou la
cylindre.

v Les obstacles a arréte vive, pour lesquels le point de décollement de la couche
limite est fixe: le modéle géométrique est la plaque plane inclinée sur la direction de
la vitessev ™

v Les obstacles profilés, pour lesquels il n'a pas de décollement de la couche limite:
le modéle géométrique est la plaque plane parallele av [29].

11.6- Finesse aérodynamique :

C’est le rapport entre la force de portance et la force de trainée (Fz /Fx) L’objectif
principal de 1’aérodynamique, c’est d’avoir une finesse maximale, et pour se faire,
soit on augmentant la portance ou on minimisant la trainée [36]

11.7- Centre de poussée :

Est le point d’application des résultantes aérodynamiques et a pour particularité qu’il
se déplace en fonction de I’incidence. Le centre de poussée est en général placé sur la
corde de profil entre 30% et 50% de la partie avant du profil pour les angles
d’incidence courants, et se calcule d’une maniére simplifiée comme suite [46]
i3 =0.25—- Cn
! Coo i
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11.8-Couche limite :

11.8.1-Définition :

Lorsqu’un corps matériel est placé dans un écoulement visqueux, il se développe
autour du corps une couche limite qui est la zone d’influence de la viscosité réalisant

la transition entre la condition d’adhérence a la paroi (v”= 6) et 1I’écoulement

extérieur (Vﬁ :Je ) Elle est caractérisée par 1’épaisseur de la couche limite (& ) qui

est I’étendue de cette zone transversalement a 1’écoulement. Cette zone est
généralement de faible dimension et dépend de 1’abscisse (x) [48].

- —
el ee—

e ——————— — Couche limite
- S
.
L

—

o~

Figure 11.11-Schémas de la couche limite sur une plaque[49].

111.8.2- Contexte physique du décollement de la couche limite :

Dans le cas d’un écoulement autour d’un profil, les particules sont soumises a un
mouvement dii aux forces d’inertie et sont ralenties par les forces de viscosité
(frottement pariétal) et par I’augmentation de pression. Ces deux effets se combinent
et tendent a ralentir les particules du fluide jusqu’a annuler sa vitesse et inverser son
sens sous I’effet de la pression, il apparait alors une zone d’écoulement de retour ou
de recirculation dans laquelle 1’écoulement est décollé. Le point de séparation ou de
décollement de 1’écoulement correspond au point d’inflexion du profil de vitesse. La
zone située en amont de ce point de décollement est a 1’opposé une zone
d’écoulement attaché [50].

Couche limite décollée

Frontiere de
couche limite

Courant de
retour

Point de décollement

Figure 11.12- : Profil de vitesse lors de décollement de la couche limite sur un corps
profilé [49]
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11.11- Etat de I’art

L'analyse  bibliographique développée dans ce chapitre regroupe des
résultatsd'expérience et des travaux de modélisation relative a des travaux de
recherches menées sur desécoulements autour des profils aérodynamiques :

J. Favier et A. Kourta [51] ont proposé une étude du contrdle de décollement de la
couchelimite autour d’un profil (ONERA), a 1’aide des micro jets a soufflage continu
(figure 11.13) ils ontutilisé la vélocimétrie laser par image de particules (PIV) pour
mesurer les champs de vitessebidimensionnels de la demi-envergure du profil pour
différentes valeurs de nombre de Reynoldset d’incidence, avec et sans contrdle (figure
[1.14) un post-traitement par décomposition en modes propres orthogonaux (POD) est
développé pour maitre en évidence les caractéristiquesénergétiques principales de
I’écoulement. Grace a cette décomposition en modes (POD), lemécanisme de
recollement de la couche limite par distribution de 1’énergie est mis en évidence,la
base (POD) obtenue ici empiriquement va permettre de construire un systeme
dynamique parprojection de Galerkin des équations de Navier-Stokes sur les modes
(POD). En ne retenantqu’un nombre réduit de modes, le modeéle d’ordre réduit ainsi
rend possible ’application deméthodes.

3
P
—FC SYNGHA0 ET ACQUSITION ~~~

== DR
///-’ % / LASER PULSE \)
L i =
% ! o ENMLLE CONERGENTE
/ LENTILLE DIVEAGENTE
[ MEROIR o=
I
PLAQUES DE ,’ &
GARDE ‘ & oes
¢

(a) (b)

Figure 11.14-Contours de champs de vitesse moyenne dans la zone proche du bord
d’attaque pour Re = 0,46x106 et o = 16¢. (a) sans controle. (b) Avec contrdle[52]
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11.9- définitions de quelques nombres adimensionnels :

Les écoulements externes sont fortement influencés par les effets de turbulence, de
compressibilité. On peut quantifier ce phénomene par quelque nombre adimensionnel.
11.9.1- Nombre de Reynolds :

Le nombre de Reynolds est le rapport des forces d'inertie sur les forces visqueuses :
U_.L

v (1118)

Re

Avec:

U « . vitesse de 'écoulement a I’infini.
yv: Viscosité cinematique de I'écoulement.

L: Longueur caractéristique (la corde dans le cas d'une aile d'avion).

-Le nombre de Reynolds est un parameétre trés important en aérodynamique,
notamment dans la classification des écoulements.il permet, par exemple de quantifier
les écoulements laminaires et turbulents.

11.10- Régimes d'écoulements:

11.10.1. Ecoulement laminaire et turbulent:

On dit qu’un écoulement est laminaire lorsque le mouvement des particules fluides se
fait de fagon réguliere et ordonnée. L’écoulement est turbulent lorsque le déplacement
est irrégulier et que des fluctuations aléatoires de vitesse se superposent au
mouvement moyen du fluide. L’une des premicres analyses de la transition d’un
régime laminaire vers la turbulence est basée sur des observations d’écoulements en
conduit cylindrique effectuées par Reynolds en 1883. Une étude systématique du
régime d’écoulement a été réalisée en fonction des différents paramétres intervenant
dans le probleme : la masse volumique du fluide, la viscosité, la géométrie de la
conduite,... etc. Reynolds a montré que la transition du régime laminaire au régime
turbulent ne dépend pas séparément de chacun des paramétres mais d’une seule
grandeur les regroupant tous : le nombre de Reynolds[31]

Re- L VL
£V 1.19)

Ou: V: La vitesse moyenne de I'écoulement; [V] en (m/s).
L: La langueur caractéristique; [L]en (m).

-Le nombre de Reynolds est une grandeur sans dimension représente le rapport entre
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Les forces d'inertie et les forces de la viscosité, et caractérise I'apparition de la
turbulence [19].
11.10.2-Ecoulement permanant et transitoire:

On dit qu'un écoulement est permanant (ou stationnaire) si toutes les variables
décrivant le mouvement sont indépendantes du temps, comme la pression, la masse
volumique la vitesse,...etc. On dit qu'un écoulement transitoire (ou in stationnaire) si
les variables décrivant le mouvement sont dépendant du temps [21].

11.10.3- Ecoulement bidimensionnel et unidimensionnel:

Dans certains cas particuliers intéressants, le probleme réel tridimensionnel peut
ramener a I'étude d'un écoulement théorique bidimensionnel ou unidimensionnel.
C'est pour ¢a, on peut considérer I'écoulement de grande étendue suivant I'axe des (Z)
comme un écoulement bidimensionnel suivant les axes des (X) et des (), et toutes
les grandeurs cinématiques ne dépend alors que de deux variables d'espace [19].
111.10.4-Ecoulement rotationnel et irrotationnel :

On dit de I'écoulement d'un fluide qu'il est irrotationnel si les vitesses angulaires

Des particules sont nulles. Dans ce type d'écoulement, toute particule de fluide se
déplace en une succession de mouvements translation pure (fig.11.10).

Dans un écoulement irrotationnel, la vitesse v~ dérive d'un potentiel des vitesses o:

V' =gradp=Ve(11.20)

En coordonnées cartésiennes, on écrit encore la vitesse v- comme :

V' =ui +vj +wk (11.21)

Suivant la définition de I'écoulement irrotationnel, on peut écrit:

N AR

D'ou: u=—

Fig. 11.15-Ecoulement irrotationnel autour d'un profil [19]
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On dit que I'écoulement d'un fluide est rotationnel lorsque les particules fluides
subissent une vitesse angulaire de rotation pure [19-55]

rotV =V AV =0(11.24)

11.10.5-Ecoulement compressible et incompressible:

Ce qui différencie un écoulement compressible d'un écoulement incompressible, c'est
le fait que des petites variations de masse volumique, de pression et de vitesse se
propagent a l'intérieur du fluide a une certaine vitesse qui est la célérité du son [30].

I1.11- La vitesse du son:

Considérons une petite perturbation adiabatique réversible (donc isentropique) qui

Se déplace dans le fluide initialement au repos contenu dans un tube de section A
constante.

C
di-c ¢
du u=0 *— -
— prdp p

Fig.11.16-Mise en évidence de la notion de la célérité du son [28]

Dans un référentiel lié a la perturbation, I'écriture des bilans de masse et quantité de
Mouvement donne:
v Masse: pe =(p+d p)(c —du) (]| 25)

v Quantité de mouvement:  p¢° —(p+d p)(c —du)* =dp (11.26)

Ces deux équations s'écrivent  respectivement, au  premier  ordre:

pdu =cd p el o=d
{ZPCdU —Czdp:dpD ou P p(”-27)

La perturbation considérée est isentropique, donc:
¢t (d_pj
42); (11.28)

: R
Dans le cas d'un gaz parfait: ¢ = \/va = \/7/2

P
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D'ou: M est la masse molaire, R est la constante des gaz parfaits, et/ =Cp /CV

- Pour bien comprendre la différence entre I'écoulement compressible et I'écoulement
Incompressible, doivent étre identifies un nombre sans dimension, appelé nombre de
Mach[30].

11.12- Nombre de Mach :

Le nombre de Mach, est un nombre adimensionnel noté par M, est proportionnel a

la racine carrée du rapport entre les forces d'inertie et les forces dues a la
compressibilité :

FA _ Force d inertie
FC " Force dues ala compressibilit é
21 2 2 2
F, oL V® V 2

V2
“c?

F.EL’ E /p (dp/idp) " (11.29)

D'ou : EV . est le module de la compressibilité du fluide.
M, =\(/:— (11.30)le nombre de Mach.

- Le nombre de Mach caractérise les effets de compressibilité dans un écoulement.

Pour les fluides incompressibles, la vitesse du son tend vers l'infini c'est-a-dire M,
tend vers 0[19].

11.13-Classification des écoulements selon le nombre de Mach:

- On distingue en général les régimes d'écoulement suivants[19 30] :

% Subsonique incompressible :  0<M <03

< Subsonique compressible: 03<M <10
< Transsonique: 0.8<M_<1.2
< Sonique: M, =10

< Supersonique: 1.0<M <50
< Hypersonique : M, >s0
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111.1-Introduction :

Dans ce travail, on s’intéresse a 1’écoulement turbulent rencontrant un obstacle
fixeplacé sur le fond d’un canal. En mécanique des fluides, en supposant que le fluide
est unmilieu continu, on peut utiliser les lois classiques de conservation : la
conservation de masse (équation de continuité), et la conservation de la quantité de
mouvement (équation de Navier-Stokes). Pour résoudre un probleme de turbulence, il
faut de déterminer en tout point du domaine étudié les grandeurs physique qui
caractérisent le fluide

111.2-Modélisation géométrique :

12
10 F
8F

6

Adrfod Outlet

0= —

o b o o s )

Figure.ll1.1-Domaine d'écoulement autour du profil NACA0012 [02].

Les paramétres de géométrique :

» Lecorde ¢c=0.1m

Cambrure maximale m=0

Position du maximale p=0.4
Epaisseur maximale th=0.12
Angle d’attaque 0=0,...... 15
Reynolds Re =3*105

La Vitesse V=1m/s

Taille de section : 300mm*300mm

YVVVVVYVYY
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0.47] NACA Airfoil
0.357]

0.3 Position of maximum camber

pa— e,
Th k\\“
ickness
\\\
— \‘ﬁ\ \\
— N
B N
Maximum camber \-\;\ \__\
T —— \
=1 \k\
_________ 1  J= o B e Il e PR Ll iy Sy ool e - i

-0.05

0.17 Chord

0.157

0.2

0.25 . .

0 0.1 0,2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Figure.ll1.2-Cractiristique géométrique d’un profil NACA 0012 [62].

I11.3-Equations de base :

Les relations nécessaires pour prédire I'évolution d'un  écoulement
bidimensionnelautour d’un profil sont les équations de Navier-Stokes. Ces ses, de la
quantité d’équations sont déduites, desprincipes fondamentaux de la conservation de
la meamouvement. Lesvariables qui en découlent dans le cas le plus général sont :

Les trois composantes de la vitesse U, la pressionP. Ces variables sont toutes
fonctions des coordonnées de 1’espace, Nous présenterons ensuite l'ensemble des
équations générales de la mécanique des fluides sur lesquelles sont basées les
équations régissant I'écoulement. Nous estimons d'exposer les équations une fois les
principes de conservation sont appliqués. Les formes différentielles de I'équation de
continuité et I'équation de conservation des quantités de mouvement peuvent étre
obtenues & partir des relations intégrales sur un volume de contrdle et par I'application
du théoréme de la divergence. Si le fluide considéré est Newtonien et la pesanteur est
la seule force de volume agissant sur le domaine considéré ([58], [56], [57].), les
équations régissant I'écoulement peuvent étre exprimées ainsi:

P
o +V.(pv)=0(ll1)

DV ¢ (==, OV 1 - 0 v, 0V, .~
pdD—t_[p(v.V).v+at |=-vp+pg +8Xj [u{ X +8Xj b+, Adivy ]
(111.2)

@ (2) ©)) @ ) (6) (7
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Les termes 1, 2, et 3 de I'équation (2.2) représentent l'accelération totale, convective,
et locale. Le terme 4 représente la force de pression, le terme 5 la force de la
pesanteur, les termes 6 et 7 les effets visqueux, ou normalement la viscosité de
dilatation est considérée comme nulle.

(C’est-a-dire 1= —%u d'apres I'hypothése de Stokes). Une discussion détaillée des

termes visqueux peut étre trouvée dans les travaux de White. Pour les écoulements
laminaires incompressibles, la densité et la viscosité sont supposées constantes dans
les équations (.1) et (.2).

Ces équations représentent un ensemble complet de quatre équations pour quatre
inconnues, a savoir, la pression et les trois composantes de la vitesse. Pour des
écoulements non visqueux, les deux derniers termes dans I'équation (.2) sont nuls.
Dans la plupart des écoulements internes, le cinquiéme terme de I'équation (2), est
négligé.

On se retrouve assez souvent avec des mouvements lents vis-a-vis d’une rotation
d’ensemble par exemple pour les écoulements atmosphériques, océaniques ou certains
¢coulements industriels. II est alors commode d’écrire I’équation du mouvement dans
le référentiel tournant (non galiléen) a la vitesse angulaire constantes?.

I11.4- Equations de Navier-Stokes pour un fluide incompressible[57] :

L'écoulement turbulent peut étre représenté par les équations de Navier-Stockes qui
Exprime les équations de continuité, la conservation de masse, et de quantité de
mouvement, pour simplifier le probléme nous allons imposer quelques hypotheses.

111.4.1-Hypothéses simplificatrices :
- L'écoulement est stationnaire

- L'écoulement est bidimensionnel

- L'écoulement est incompressible

- Sans transfert de chaleur

- Forces de volume sont négligeables devant les forces de surface

111.4.2- Equation de continuiteé :

uL N =0(111.3)
oX oy
111.4.3-Equation de guantité de mouvement suivant X :

a(uu)+M:_la_p+v @4_@ (|||4)
ox oy pox \ox* oyt )
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111.4.4- Equation de quantité de mouvement suivant y[57] :

ouv) ow) __10p [52" 82"j(m.s)

ox oy poy \ox™ oy
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CHAPITRE IV : RESULTATS ET DISCUSSIONS

1VV.1-Introduction :

Nous présentons dans ce chapitre les différents résultats et discussions de notre
étude.lapremiérepartie ~ est consacrée a l'effet de I'angle d'attaque sur les différentes
caractéristiques aerodynamiques du profil NACA 0012. Nous verrons par la suite I'effet de
I'épaisseur des profils NACA symétriques sur leurs performances aérodynamiques. Une
troisieme partie est consacré a l'influence du nombre de Reynolds, alors que dans la derniere
partie nous ferons une comparaison entre le profil NACA 0012 et d'autre profils NACA non

symétrique de méme épaisseur.
IV.2.Effet De L’Angel D*attaque :

L'effet de I'angle d'attaque sur les différentes caractéristiques aérodynamiques de notre modele
2D du profil NACA 0012 défini dans le chapitre précédent a été étudié par simulation gréce au
code de calcul COMSOL multiphasiques version 5.3a.

La figure (111.1) montre la distribution des vitesses d'écoulement de l'air autour de notre profil
NACAO0012pour difféerentes angles d'attaques. L’étude est faite pour un nombre de Reynolds
Re= 3*10° soit une vitesse d’entrée d’environ 45m/s . Ces conditions sont celles prisent par B.
Raghava Rao et Rangineni Sahitya [63] dans leur étude numérique et expérimentale de
I’écoulement autour d’un profil NACA0012.

©.8

a:()o QZSO F 4 O, s

[ . §
[

o=10° o=15°

Figure 1V .1- la distribution des vitesses d'écoulement de I'air autour de notre profil NACA0012
pour différentes angles d'attaques.
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La figure.lV .2.Montre l'influence de I'angle d'incidence sur le coefficient de portance (CL) .En
noir le résultat de notre simulation réalisé grace au code de calcul COMSOL et en rouge le
résultat expérimental réalisé par B. Raghava Rao et Rangineni Sahitya [63].Nous remarquons
quenos résultats sont trés proches de celles obtenues expérimente.

— -
14 = —e

— /
O o4
5
5 od -
8
3
€ -0f —m— % (présent travail)
k< —®— % (résultats expérimentaux)
S
i S
-1,9 2
==

130 TS 10 = 9] 5 TO TS
angle d'attaque (o en degré)

Figure IV .2-I'influence de I'angle d'incidence sur le coefficient de portance (CL).

Par ailleurs le coefficient de portance varie linéairement et de facon symétrique par rapport a
I’angle d’attaquea=0°, jusqu'a une valeur critique de (0=15°). Au-dela de cette valeur, la
portance diminue brusquement, c’est ce qu’on appelle I’angle dedécrochage.

La figure 111.3 montre l'influence de I'angle d'incidence sur le coefficient de trainée (CD) pour
les mémes conditions cités ci-dessus .On remarque une certaine coincidence entre les résultats
que nous avons obtenus avec celles obtenus expérimentalement par B. Raghava Rao et
Rangineni Sahitya [63].D’autre part nous constatons que le coefficient de trainée CD vari de
fagon symétrique avec I’angle d’incidence par rapport a a=0°, les valeurs maximales du

coefficient CD sont atteintes pour les angles o= 15° et o= -15° qui correspondent aux angles de
décrochages.

0,05

—m=— 0% (présent travail)
—e— 9% (résultats expérimentaux)

0,04

AN /_7:

coefficient de trainée CD
/

=20 -I5 -10 -5 O 5 10 15 O
angle d'attaque (o en degré)

Figure. IV .3.I'influence de I'angle d'incidence sur le coefficient de trainée (CD)

IVV.3.Effet Epaisseur Maximale Du Profil :

Pour étudier I'effet de I'épaisseur des profils NACA symétriques, nous avons fait une
comparaison entre cing profils de méme corde (c = 1m).
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Les profils étudiés sont : NACA0012, NACA0015, NACA0020, NACA0025 et NACA0030.La

figurelV .4 représente les distributions des vitesses autour de chaque profil symétrique étudié.

NACAO0012 NACA0020
NACA0025 NAO0030

Figure 1V .4-représente les distributions des vitesses autour de chaque profil symétrique étudié.

La figurelV .5 montre l'influence de lI'angle d'incidence sur le coefficient de portance (CL)
pour différentes épaisseurs maximales. Nous distinguons que le coefficient de portance
évolue inversement a I’épaisseur maximale du profil symétrique ce qui explique I’utilisation
de profil de plus en plus minces. Plus le profil est épais plus ces performances
aerodynamiques sont moins bonnes.Un profil NAACAQ0012 donne un coefficient de portance
maximal (CL=0.55)pour un angle d’attaque o= 15° cinq fois plus qu’un profil NACAO0030
(CL=0.1).
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Figure 1V .5-I'influence de I'angle d'incidence sur le coefficient de portance (CL)

La figure IV .6 représente la variation du coefficient de trainé(CD) en fonction de I'angle
d'attaque pour différents profils symétrique .Le profil NACAQ0012 est de loin le profil qui

présente les meilleurs performances aérodynamiques puisqu’il présente le plus faible coefficient
de trainee.
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Figure 1V .6- lI'influence de I'angle d'incidence sur le coefficient de trainée (CD).
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La figure IV .7 représente la variation du rapport entre le coefficient de portance par le
coefficient de trainée  (CL/CD) en fonction de l'angle d'attaque pour les cing profils
symétriques. Nous remarquons que le profil NACA 0012 présente le meilleur rapport optimal
pour un angle d’attaque 0=7.5° cela consolide notre conclusion que les profils les moins épais

sont les plus performants.
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Figure IV .7- représente la variation du rapport entre le coefficient de portance par le
coefficient de trainée (CL/CD) en fonction de I'angle d'attaque pour les cing profils

symétriques.
IV.4-Effet Du Nombre De Reynolds :

Nous présentons dans ce paragraphe les résultats par simulation de I'effet de la variation du
nombre de Reynolds sur le comportement aérodynamique du profil NACAO0012. L'étude est
faite pour cing nombre de Reynolds : Re=10? ,10° en régime laminaire et Re=10" ,10° et 10° en

régime turbulent.
Les résultats sont les suivantes:

La figure 1V .8 montre la variation du coefficient de portance CL en fonction de I'angle d'attaque
sur le profil NACAO0012 pour différents nombres de Reynolds.
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Figure IV .8-la variation du coefficient de portance CL en fonction de I'angle d'attaque sur le

profil NACAO0012 pour différents nombres de Reynolds.

Nous constatons que I’angle de décrochage diminue lorsque le nombre de Reynolds augmente,
sa valeur est autour de 15° en régime laminaire alors qu’il ne dépasse pas les 7° pour les valeurs
du nombre de Reynolds >104 .par contre les performances aérodynamique augmentent avec
les vitesses de I’écoulement.Lesmeilleures valeurs du coefficient de portance sont relevées pour
des nombres de Reynolds éelevées.Ceci est valable pour les valeurs du coefficient de trainées
qu’on distingue sur la figure VI1.4.2 qui montre la variation du coefficient de trainée CD en
fonction de I'angle d'attaque sur le profil NACAO0012 pour différents nombres de Reynolds.

La figure IV .9 montre la variation du coefficient de trainée CD en fonction de I'angle d'attaque
sur le profil NACAOQ012 pour différents nombres de Reynolds.

coefficient de trainée CD
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Figure .1V .9. la variation du coefficient de trainée CD en fonction de I'angle d'attaque sur le

profil NACAO0012 pour différents nombres de Reynolds.
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Les remarques précédentes sont plus évidentes sur la figure IV .10 montre la variation du

rapport CL/CD en fonction de I'angle d'attaque sur le profil NACAQ0012 pour différents nombres
de Reynolds.
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Figure 1V .10- la variation du rapport CL/CD en fonction de I'angle d'attaque sur le profil
NACAO0012 pour différents nombres de Reynolds.

IV.5- Comparaison Entre Le Profil NACA0012 Et D'autre Profil Non
Symetrique :

Nous presentons dans ce qui suit une comparaison entre le profil (symétrique) NACAQ0012 et
trois autres profils non symétriques de méme épaisseur maximale (12%).Nous avons choisis les

profils NACA a serie de quatre chiffres non symétriques suivants: NACA1412, NACA2412 et
NACA4412.

La figure IV .11 montre la variation du coefficient de portance CL en fonction de I’angle
d’attaque pour les différents profil choisis .I’étude est faite pour un nombre de Reynolds Re=
3*10° .on distingue que la courbe de CL en fonction de o du profil NACA0012 est symétrique
alors que celles des autres profils sont non symétriques .On remarque d’autre part que les profils
non symétriques donnent des caracteristiquesaérodynamiques meilleurs que celles données par
le profil symétrique NACA0012.

~ 49 ~




CHAPITRE IV : RESULTATS ET DISCUSSIONS

1,5

1,0 1

0,5

0,0

-0,5

coefficient de portance CL

-1,0 4

—=— NACAO0012
—e— NACA1412

NACA2412
—w— NACA4412

T
-15

—:II.O —:5 0 5 10 15
angle d'attaque (o en degré)

Figure 1V .11-la variation du coefficient de portanceCL.

Nous remarquons que la courbe est symétrique par rapport a a= 0° pour NACA0012 ce qui
nest pas le cas pour les trios autres profiles .D’autre part, en Remarque que le coefficient (CD)
croit avec la cambrure maximal relative (le profil NACA4412 présentent les meilleurs
coefficients de portance),d’autant plus que les quatre profils presentment Presque les memes
coefficients de trainee ,chose qui est.Clair sur la figurelVV.12 qui représente evolution du

coefficient aérodynamique de trainé avec 1’angle d’inclinaison o pour les quatre profils.
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Figure.lV.12-la variation du coefficient de Trainee (CD).
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Conclusion:

Au cours de ce chapitre nous avons présenté les résultats de simulations numériques pour un
écoulement autour de profils aérodynamique NACA avec un code de calcul COMSOL
MULTIPHYSICS version 5.3a ou nous avons fait une étude comparative entre nos résultats
et les résultats retrouvées expérimentalement, puis nous avons fait une étude paramétrique
pour voir le comportement des caractéristiques aérodynamiques du profilNACA0012.et

parmi les conclusions a tirer on peut citer que :

-Les coefficients aérodynamique varient linéairement et de faconsymétrique avec I’angle
d’attaque.

-les profils symétriques les plus minces sont les plus performants.

-plus le nombre de Reynolds est grand plus I’angle de décrochage est petit.

- les profils NACA non symétriqueprésentent de meilleures performances que les profils NACA

symétrique.
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CONCLUSION GENERALE :

Les écoulements autour des profils aérodynamiques portant sont un domaine de recherche a la
fois vaste et complexe. Les profils NACA sont des profils aérodynamiques pour les ailes
d'avions développés par le Comité consultatif national pour l'aéronautique (NACA, Etats-
Unis). Il s'agit de la série de profils la plus connue et utilisée dans la construction
aéronautique. Les travaux de recherche actuels se basent essentiellement sur la détermination
des caractéristiques aérodynamique des profils, et I’amélioration de leurs rendements.

Ce mémoire récapitule notre étude menée sur I’écoulement autour du profil NACA0012
.Cette étude théorique d’une part et numérique grace au code de calcul COMSOL
MULTIPHYSICS (version 5.3d’autre part nous a permis de tirer les conclusions suivantes :

-Les coefficients aérodynamique varient linéairement et de facon symétrique avec I’angle
d’attaque.

-les profils symétriques les plus minces sont les plus performants.
-plus le nombre de Reynolds est grand plus I’angle de décrochage est petit.

Plus la vitesse de I’écoulement est grandes plus les performances aérodynamiques sont
meilleures.

-les profils NACA non symetriques a serie de 4 chiffres présentent de meilleures
performances aérodynamiques que les profils symeétriques de méme série.

-Plus la cambrure relative est grande plus les caractéristiques aérodynamique sont
performants.



Résumé :

Ce travail s’inscrit dans le contexte d’une analyse de I’écoulement subsoniqueincompressible
autour d’un profil bidimensionnel NACA0012, Pour des angles d’attaques et desnombres de
Reynolds et des épaisseurs relatives différentes. L’écoulement est obtenu enrésolvant les
équations stationnaires, de continuité et de quantité de mouvement combinées avec le modele
de fermeture k-o SST, nous avons par la suite validé ce modele par une comparaisonentre nos
résultats et les données expérimentales. Le but de ce présent travail est d’étudier
lecomportement des caractéristiques aérodynamiques pour différentes configurations. Le
domainede calcul est composé de 80 000 mailles correctement répartie.

Mots clés : NACAQ012, écoulement subsonique, profil, angle d'attaque, nombre de Reynolds,

épaisseur relative, caractéristiques aérodynamiques, couche limite.

Abstract :

The analysis of the two dimensional subsonic flow over a NACA0012 (NationalAdvisory
Committee for Aeronautics) airfoil k- SST at various angles of attack and operating at
avarious Reynolds number and for various thickness of the airfoil. The flow was obtained
bysolving the steady-state governing equations of continuity and momentum
conservationcombined with turbulence modelsk-w shear stress transport (SST) aiming to the
validation ofthis model through the comparison of the predictions and the free field
experimentalmeasurements for the selected airfoil. The aim of the work was to show the
behavior of theairfoil at these conditions. The computational domain was composed of 80 000
cells emerged ina structured way.Key words: NACAQ012, airfoil, aerodynamic coefficients,
subsonic flow, angle of attack,Reynolds number, thickness, turbulence model, boundary layer.
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