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RESUME

L objectif de ce travail est d’étudier numériquement |"évolution du comportement
aérodynamique de 1’écoulement de l'air autour d’un corps fuselé (cylindrique).
L’écoulement utilisé dans la simulation est considéré laminaire, incompressible et sans
transfert thermique. 1l a été utilisé le code de calcule ANSYS CFX, & fin de résoudre le
systeme déquations régissant cet écoulement. L’analyse est faite pour différents angles
d“incidences du corps fusele. D aprés le comportement des lignes de courant, des
contours de vitesses, de pressions et la variation de la portance et la trainée du corps
examiné, il a été observé que les effets de la forme du corps (géométrie), ainsi que
I"angle d’incidence ont une grande influence sur le comportement aérodynamique. De

plus cette forme permet au corps fuselé de pénétrer dans I air facilement.

Les mots clé :
- Comportement aérodynamique
- Corps fusele
- Simulation
- Laminaire

- Angles d’incidence




ABSTRACT

The objective of this work is to study numerically the evolution of the aerodynamic
behavior of the air flow around a tapered body (cylindrical). The flow used in the
simulation is considered laminar, incompressible and without thermal transfer. The
ANSYS CFX calculation code was used to solve the system of equations governing this
flow. The analysis is made for different angles of incidence of the tapered body. From the
behavior of the current lines, the contours of velocities, pressures and the variation of the
lift and the drag of the body examined, it was observed that the effects of the shape of the
body (geometry), as well as the angle of incidence have a great influence on aerodynamic
behavior. In addition, this shape allows the streamlined body to enter the air easily.

Keywords:

e aerodynamic behavior
e Tapered body

e Simulation

e Laminar

e Cfx Code

e The Angle of incidence

]



uailal)
() shel) cute an Jsa olsedl (@81 ) sl Saalipall @lgludl okt duljo s daadl 13 (e Cangl)
ey platinl o3 e JB s linadl JlE e s Usdos slSlaall 8 axdiudl Ghall ey
dal e dalaill ol ja) o, Gaxd) 13 oS3 ) ¥l alas Jal ANSYS CFX s
CaMia) 5 Ja gl s e juall  radle dgllal) o gladll ¢l gl (g, ol ansadly laY) (e Adlisa Ul
ol L a gyl gl 3 Gl g ¢ (Aunig) anad) JSE AT () Jan gl ¢ dand &5 A auadl Can g pd
L sel) Sl gLl e 50

Ugews eloed Joan havadl avall JKE0 12 mewn b ) ddleayl

s Gl Gl

S sell oSaaliaall Ll

ol avnll m
Sladll m
Laia  ®
Jecfx  m

A5 sl Ay m

-



INTRODUCTION
GENERALE



INTRODUCTION GENERRALE

L’analyse d’un écoulement d’un fluide autour d’un objet relévent du domaine de la
mécanique des fluides, qui étudie I’évolution des paramétres caractérisant le fluide, &
savoir la pression, la vitesse et la température, quand celui —ci bute sur un obstacle
quelconque .C’est 1a que 1’aérodynamique tienne leur essor, science qui permettra de faire

évoluer les formes géométriques des corps fuselés ayant les meilleurs performances.

Les lois qui gouvernent I’écoulement des fluides sont des équations a dérivées partielles
couplées et fortement non linéaire, qui n’ont pu étre résolu pendant longtemps. Ce n’est
que grace a I’apparition de I’outil informatique et au rapide développement qu’il a connu
qu’il a été possible de résoudre ces équations et de procéder a des simulations numériques

permettant d’aborder des problemes assez compliqués de la dynamique des fluides.

Mais avant d’aboutir a la simulation numérique, I’investigation expérimentales a joué un
trés grand role dans ’avancée et I’enrichissement de la recherche .Cependant, 1’apparition
de la soufflerie a permit de contribuer de facon impressionnante a 1’inspection et a la

compréhension de nombreux phénomeénes aérodynamique.

Le but de ce travail est d"étudier le comportement aérodynamique d"un corps fuselé par
une modélisation numérique, & I"aide du code de calcul ANSYS CFX. Ce travail est
divisé en trois (03) chapitres :

> Le chapitre 1 : Contient des généralités sur les écoulements autours des obstacles,
les équations de mouvements et des notions sur I"aérodynamiques.

> Le chapitre 2 : est consacré sur les notions de la turbulence et ces modéles, la
présentation de la simulation numérique adoptés et le code de calcul CFX.

> Le chapitre 3 : est destiné pour I"analyse et la discussion des résultats de la

simulation numériques obtenus une discussion générale des résultats obtenus.

Enfin ce travail est cloture par un des conclusions et des perspectives.
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CHAPITRE | GENERALITES SUR L"AERODYNAMIQUE

I. 1 INTRODUCTION

L’aérodynamique, est la science qui étudie les différents aspects de 1’action d’un
fluide en mouvement, notamment les forces, les pressions et les moments qui résultent du
déplacement des corps dans I’atmosphére .I’aérodynamique intervient essentiellement
dans la conception des corps aérodynamiques, dont elle définit les formes optimales.
Cependant, les études menées en aérodynamique sur 1’écoulement de fluide autour de
profils font I’objet d’un trés grand développement au sein de la NASA (National
Aéronautic and space Administration, USA) et de 'ONERA (Office d’Etude et de
Recherche Aérospatiale, France). Au stade actuel de la recherche, la majorité des moyens
expérimentaux déployés en ces laboratoires sont assistés par ordinateur ce qui induit des

résultats plus précis et plus concret.

|.2 ETUDES DE L’ATMOSPHERE
1.2.1 Introduction
Le corps fuselé va évoluer dans 1’atmosphere .chaque variation de propriété de
I’atmosphere va engendrer des modifications de ces performances. Il est donc essentiel de
connaitre les propriétés de 1’atmosphére, sa composition mais aussi les facteurs qui vont

la faire évoluer, tel que la pression, la température et I’humidité.

1.2.2 Les propriétés physiques de I’air

L’atmosphére est composée de 78% d’azote ,21%d’oxygeéne et 1%de gaz rare.
I’atmosphere possede une masse peu élevée comparée a d’autres éléments, mais assez
significative .De plus, 1’air est un fluide compressible et capable de s’écouler (viscosité),
de changer de forme, lorsqu’il est soumis a des pressions diverses .La viscosité de 1’air est
tellement faible qu’il suffit d’une trés faible pression pour déplacer ou modifier ses
molécules d’air ex la propagation du son.
En considérant la partie de I’atmosphere ou vont évoluer la majeur partie des missiles
(Jusqu'a 40 000ft), avec une augmentation de I’altitude, les caractéristiques de 1’air vont

changer.

]
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1.2.3 International standard atmosphére
Les performances dépendent directement de la pression et de la température
ambiante. Pour un constructeur, il est difficile de donner les performances de son missile
dans toutes les conditions atmosphérique possible.

Cette atmosphere est définie par les valeurs suivantes, Figure 1.1 :

=  Température : 15°C au niveau de la mer

= Diminution de 6.5°C/ 1000m.

= Pression : 1013.25hpa au niveau de la mer.

= Masse volumique : 1.225kg /m3 au niveau de la mer.

Altitude Pression

en km en HPa
500km 10°8 HPa
HERM H 7753 Aurore boréale
90°C mésopause 85km 0,01 HPa
MESOSPHERE
stratopsuse 50km 2 HPa
STRATOSPHERE «
5% 40km 3HPa

§ 54 couche d'ozone
d (1931) .<< 25km 26 HPa

__tropopause | o e
TROPOSPHERE + -56
vae: 8848
5km 540 HPa
Wort Blanc 4807 Co
‘Craﬁa‘_nage 1718 Heee |1Km 839 HPa

Figure I. 1 : Atmosphére standard

1.3 FORCES QUI AGISSENT SUR UN CORPS FUSELE
1.3.1 Introduction
Lorsqu’un corps fuselé se déplace dans I’atmosphere il est soumis a des forces et
des moments a caracteres différents notamment les efforts créés par I’écoulement de 1’air

autour du Corp. Ces efforts dépendent des caractéristiques de 1’air, des conditions de
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I’écoulement (vitesse, incidence, pression, température .....) et de la forme et la géométrie
du Corp. (configuration des ailes et des surfaces de controle, emplacement des gouvernes,

la forme du fuselage ...).

1.3.2 Forces et Moments aérodynamiques
Les forces aérodynamiques ont pour point d’application le centre de pression qui
est distant du centre de masse. Chaque force crée un moment suivant 1’axe

perpendiculaire a son plan, Figure I.

4 F.{portance)

X (trainée)

~_

-~

-

_;"T
|

~

¥ (dérive)

I (vitesse)

Figure 1.2 : Forces et moments aérodynamiques

La résultante des forces aérodynamiques est décomposée en résistance (ou
trainée), force latérale et portance, et le moment résultant au centre de graviter en
moments de roulis, de tangage, et de lacet. En premiére approximation, la dépendance des
forces aérodynamique par rapport au mouvement s’établit ainsi: a altitude et vitesse fixées
et gouvernes bloquées, 1’incidence détermine la portance, la résistance et le moment de
tangage, tandis que le derapage détermine la force latérale, le moment de roulis et le
moment de lacet. La portance croit a peu pres linéairement avec 1’incidence, mais cette
croissance est limitée par 1’apparition du phénomene de décrochage, chute brutale de
portance accompagnée de vibrations. Le moment de tangage augmente aussi linéairement
avec I’incidence; en regle générale, il tend a ramener le Corps fuselé vers I’incidence

nulle.
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La résultante aérodynamique Fet les moments aérodynamiques résultant sont :

F (Fx,Fy, F2): M((,m,n):

Fx: force de trainee | : moment de relis

Fy: force de dérive m : moment de tangage
F. . force de portance n : moment de lacet

1.3.3 Coefficients aérodynamiques

L’altitude et la vitesse jouent un role déterminant entre les forces et le

mouvement. Les régles de similitude aérodynamiques établissent que, en régime

incompressible, la force et le moment sont proportionnels & la pression dynamique g 1/22

, ou la masse volumique de D’air et V la vitesse, ainsi qu’a des dimensions

caractéristiques du Corp. Pour mieux étudier ces efforts, les aérodynamiciens ont définis

des coefficients sans dimension relativement a chacune des forces aérodynamiques : (Cx,

Cy, Cz, CI, Cm, Cn), qui sont des facteurs de proportionnalité des composantes de force

et du moment par rapport a la pression cinétique, ainsi que les dérivées aérodynamiques,

qui traduisent leur sensibilité a I’incidence, au dérapage, aux braquages de gouvernes et

aux vitesses angulaires. Ainsi Par définition on a:

e Le coefficient de trainée : Cx Fx/q.S

e Le coefficient de portance : Cz Fz/q.S

e Le coefficient de dérive : Cy Fv / ¢.S

e Le coefficient de roulis Ci 1/ q.S) d

e Le coefficient de tangage : Cm (m/ q.S).d

e Le coefficient de lace: Cn n/q.S) d
Avec :

q: pression dynamique (q %2)
S : surface de référence

d : longueur de référence (représente le diamétre de I’engin)

En générale ces coefficients dépendent de 1’angle d’attaque, 1’angle de glissement,

nombre de mach, de la géométrie du missile et la déflexion des gouvernes,...

(1.1)
(1.2)
(1.3)
(1.4)
(1.5)
(1.6)

)
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1.4 LA PORTANCE

La portance est une force perpendiculaire au déplacement du fluide. Elle est crée
par l'aspiration dans une zone de dépression formée sur le dessus du profile dessiné a
cet effet. Elle est fonction de la masse de fluide déplacée.

La portance est calculée d'apreés :

e un coefficient mesuré en soufflerie appelé Cz ou coefficient de portance

e la surface projetée au sol (dans le cas de la portance ce n'est plus le maitre couple
qui sert de référence de calculs)

e lavitesse

e la densité du fluide traversé.

La portance est en général la force nécessaire pour faire voler l'aile avec sa charge
elle est liée a la trainée qui devra étre compensée par une poussée au moins égale pour
décoller.

Dans le cas des profils mesurés en soufflerie, la portance se calcule d'apres la

surface projetée au sol, selon la formule suivante :

Fl=1/,p.5.v.Cz (1.7)

Avec :

Cz: le coefficient de portance qui dépend de Re, le nombre de Reynold et de o
I’incidence et du profil de I’aile. Le tout (cz) est mesuré en soufflerie. Puisque seule
incidence varie pour une méme aile, on obtient un tableau de coefficient directeur
en fonction de I’incidence. (Sans unité), Figure 1.3.

p : la masse volumique du fluide (en kg/m?3)

S : la surface alaire ou I’aire caractéristique de 1’obstacle(en m? )

V : la vitesse relative du fluide ou du mobile( en m.s™1)

3
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COEFFICIENT DE PORTANCE (Cz):
ex 157 Décrochage

Incidence ;x
-10°/ 0° 10° 11790 1. /307

Figure 1 .3: Courbe Cz = f (incidence)

1.5 TRAINEE

En mécanique des fluides, la trainée est la force qui s'oppose au mouvement d'un
corps dans un liquide ou un gaz. Mathématiquement c'est la composante des efforts
exercés sur le corps, dans le sens opposé a la vitesse relative du corps par rapport au
fluide, Figure 1.4. Le rapport entre portance et trainée s'appelle la finesse, la formule de la

trainée est représentée comme suit :

FD = 1/2 p.s.v.Cx (1.8)

Avec :

p : la masse volumique du fluide

V : vitesse loin de I’obstacle

S : surface de référence ce choisie selon 1’obstacle (le maitre couple dune forme ou la
surface projetée dune aile)

Cx coefficient de trainée

Il importe de remarquer que cette formule, qui ne repose sur aucune donnée physique, ne
peut affirmer que la trainée est proportionnelle au carré de la vitesse. Elle permet
seulement d'organiser de maniere rationnelle des résultats d'essais en présentant le
coefficient de trainée, nombre sans dimension, comme une fonction d'autres nombres sans

dimensions. Parmi ces derniers, certains ne dépendent pas de la vitesse comme des
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rapports de longueurs qui décrivent la géométrie de I'obstacle ou l'incidence d'une aile. La
force cesse généralement d'étre proportionnelle au carré de la vitesse en fonction du
nombre de Reynolds qui caractérise I'effet de la viscosité et, plus rarement, du nombre de

Mach qui caractérise I'effet de la compressibilité.

COEFFICIENT DE TRAINEE (Cx):
x 0,470
0,3

)7 S st Décrochage

Incidence 5%
ST0°0° RS 00 T 0"

- — -

Figure I . 4: Courbe Cx =f (angle d”incidence)

1.5.1 Trainée de frottement

La vitesse varie entre zéro sur I'obstacle et sa valeur loin de celui-ci. On observe
donc des variations de vitesse qui tendent a étre atténuées par la viscosité du fluide selon
un phénomene analogue a un frottement solide se traduisant par un échauffement pour les
vitesses trés faibles, correspondant a un tres petit nombre de Reynolds, la viscosité est
prépondérante. Le coefficient de trainée est alors inversement proportionnel au nombre de
Reynolds, la force étant par conséquent proportionnelle a la vitesse et non a son carré.
Plus le nombre de Reynolds n’augmente, plus la viscosité a du mal a freiner 1'écoulement
général. La zone de variation des vitesses imposée par la condition de non-glissement a la
paroi se rétrécit et forme une couche limite qui concentre I'essentiel des effets visqueux.
Au départ, I'écoulement y est laminaire : les filets fluides suivent sagement la forme de
l'obstacle. A partir d'une zone de transition, I'écoulement devient turbulent, les particules
contenues dans la couche limite ayant des trajectoires erratiques. Elle est alors plus

épaisse et dissipe plus d'énergie que la couche laminaire.

&
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En aéronautique, il parait donc souhaitable de repousser autant que possible cette
transition mais, dans certains cas, il faut trouver un compromis avec le maintien de la

turbulence destiné a empécher la séparation a I'origine de la trainée de forme

1.5.2 Trainée de forme
La trainée de frottement représente I'essentiel de la trainée d'un obstacle mince.
Des que l'obstacle a une certaine épaisseur se superpose une trainée de forme qui devient

rapidement prépondérante sur un corps non profilé.

1.5.3 Trainée de profil
Le coefficient de trainée d'un profil, valable pour une incidence, un allongement
et un Nombre de Reynolds donnés, est la somme de la trainée de frottement et de la
trainée de forme (décollements). Un corps bien profilé a une composante de trainée de
forme nettement plus faible que sa trainée de frottement. Les avions les mieux profilés
(les planeurs) ont un coefficient de trainée global rapporté a leur surface mouillée a

peine supérieur au coefficient de frottement d'une plaque plane de méme surface.

1.5.4 Trainée induite

L'expression complete est trainée induite par la portance. Elle est proportionnelle
au carré du coefficient de portance (Cz en francais, Cl en anglais), et inversement
proportionnelle a I'allongement de l'aile. Elle est causée par tout ce qui crée de la
portance.

La trainée induite minimale est obtenue en théorie par une distribution de
portance en envergure de forme elliptique. Cette distribution est obtenue en jouant sur la
forme en plan de l'aile et son vrillage (variation du calage des profils en envergure).

Calcul de la trainée induite R; ;

Ri= -pv2sci (1.9)
Avec s surface de référence et ci coefficient induit :

Ci - ci?l(mhe) (1.10)
Avec :

A = allongement effectif de ’aile (allongement géométrique corrigeé)
e = Oswald factor, inferieur a 1(valeur variable, environ 0.75 a 0.85) , pour tenir compte

dune répartition de portance en envergure non optimale

=
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1.6 LA POLAIRE

Les polaires sont des courbes permettant de déterminer les caractéristiques d’un
profil d’une aile d’un appareil. Elle sont trés utiles pour comparer les profils entre eux
afin de choisir celui qui sera mieux adapter a 1’utilisation qu’on désire en faire. Puisque
Cx et Cz dépendent de I’angle d’incidence, il existe une représentation graphique
(polaire), qui consiste a placer Cx en abscisse et Cz en ordonnée. Chaque point de la
courbe est donc calculé a un angle d’incidence donné. Cette courbe a comme avantage de

présenter ses points remarquables, Figure 1.5.

F Décrochage aile POLAIRE D'UNE AILE D'AVION
————————————"
180 |
Portance
E Portance maxi e m
"
ngle de
i ﬁ% 521\
Taux de chute mini | ¥ & [l
—--g,,m ‘ <
=) 2 15a318°
S ngle de
81&3 y)
- B - " - l
c Finesse maxi g S v
——————————————"——=0 g
o
-
T Angle de(6° \.‘
Ew . "“'"s
2
Trainée mini _E 40
_—_——0
pngidde0p Mzt L
20
A Portance mini X Angle de - 2%k St \
. 3
1P 1R 14 1p 1B 2
20

Cefficient de Trainée (100 Cx)

Figure 1.5: polaire d"une aile d"avion et ses points remarquables [ rl]

Il est important de comprendre que les points A, B, C, D, E et F de la polaire, en suivant

la courbe, sont obtenus a des angles d’incidences croissants (i1<i2 ...<is..).LeS points

remarquables de la polaire sont donc les suivants :

o Point A : point de portance nulle. Il est situé a I'intersection de la polaire et de I'axe
des 100Cx et donne la valeur de I'angle d'incidence pour lequel 100Cz = 0 Cet angle

est presque toujours négatif mais peut cependant pour certains profils atteindre des
valeurs positives.
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. Point B : point de trainée minimum. C’est le point pour lequel la tangente a la
polaire est perpendiculaire a lI'axe des 100 Cx. Une aile calée a cette incidence
permet d'obtenir la plus grande vitesse en trajectoire horizontale (utilisé pour
obtenir la vitesse maximum).

° Point C : Le point de finesse maximum. C’est le point de tangence a la polaire qui
passe par l'origine. Il correspond a I'incidence ou le rapport Cz\ Cx (finesse max)
est maximum. L'angle d'incidence a ce point est dénommé angle optimum. Cet
angle d'incidence correspond a la vitesse que I’avion doit adopter par vent nul afin
d'obtenir le maximum de rayon d'action (en cas de panne moteur par exemple).

e Point D : Le point de consommation mini ou de taux de chute mini. Il se détermine
par calcul ou par graphique et permet de connaitre la vitesse a adopter pour avoir le
temps maximum de vol appelé également endurance maximum ou autonomie
maximale. C’est aussi la vitesse a adopté en configuration « Attente »

e Point E : point de portance maximum. C’est le point ou la tangente a la polaire est
parallele a I'axe des 100 Cx. Ce point détermine la valeur de I'angle d'incidence et
donc une vitesse déterminée permettant une portance maximum d’ou son application
pour les possibilités d'emport de charge maximum (ce point représente un intérét
pratique lorsque I'avion est lourdement chargé).

e Point F : point de risque de décrochage aérodynamique

1.7 NOMBRE DE REYNOLDS
1.7.1 Introduction

C'est Reynolds, un ingénieur anglais spécialiste de I'nydrodynamique a mis en
évidence un nombre sans dimension caractéristique de la nature de I'écoulement d'un
fluide (1883) : le nombre de Reynolds. Ce nombre qui porte son nom est le rapport entre
les forces d'inertie des molécules du fluide, et les forces de viscosité de ce fluide. La
valeur de Re dépend des dimensions du corps (longueur ou corde), de la vitesse de
déplacement (V) et de la viscosité cinématique du fluide (v). L'intérét initial de ce nombre
est de pouvoir comparer 1'écoulement d'un fluide a I’intérieur d’une canalisation ou autour
d’un obstacle solide. Re est généralement tres faible dans les milieux denses et visqueux,
et plus élevé dans les milieux fluides et peu denses. En aéronautique, Re est généralement

exprimé en million (10°).

&
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Re = — (1.11)
V = vitesse du point considéré en (m/s) {1m/s =3, 6 m/h}

| = abscisse du point considéré en (m)

v =Viscosité cinématique.

AVec :

v=p/p en (M?/s)
p masse volumique du fluide.

K viscosité dynamique du fluide

Tant que les conditions atmosphériques sont normales, la viscosité cinématique du
fluide reste constante égale a 0,0000145 m?/s
Re =V.L /0.0000145 = 68 000.V.I (1.12)

Pour une aile le nombre de Reynolds est fonction de trois parametres :
e La longueur de la corde de l'aile |
e Lavitesse relative v de I'avion par rapport a l'air

e La viscosité cinématique du fluide p

Note : La corde variant le long de l'aile, le nombre de Reynolds ne sera pas constant sur

toute

1.7.2 Influence du nombre de Reynolds sur Cz maxi

Les caractéristiques de portances s'améliorent avec le nhombre de Reynolds. On
constaterait de méme en tracant les courbes (Cx / Cz) mini (finesse mini) et (Cx?/Cz3)
mini (vitesse de chute mini) En fonction du nombre de Reynolds que la finesse s'améliore
et que la vitesse de chute diminue si I'on augmente le nombre de Reynolds .On pourrait
donc croire qu'il faut voler au plus grand nombre de Reynolds possible en augmentant la
corde de l'aile ou la vitesse de vol; mais en fait, alors que les caractéristiques du profil
s'ameliorent en augmentant Re. Celles de l'aile ne suivent pas les mémes variations a
cause des phénomenes d'écoulement autour de l'aile pour lesquels l'augmentation du

nombre de Reynolds par augmentation de la corde par exemple peu étre néfaste.

=
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1.7.3 Le nombre de Reynolds critique
En dessous d'une certaine valeur du nombre de Reynolds, le coefficient de
résistance d'un corps augmente considérablement, alors que le coefficient de portance
diminue trés rapidement. Pour les profils d'ailes, cela se traduit par une diminution brutale
des performances; ceci peut étre visualisé sur (Figure 1.6) qui représente le rapport (Cz/
Cx) maxi, ceci traduit la finesse maxi du profil en fonction du nombre de Reynolds.

Cette chute des caractéristiques est tres visible en particulier sur la courbe du
profil FX-M2 en dessous d'une valeur de Re = 80 000 qui sera donc le nombre de
Reynolds critique pour ce profil. On comprend que lorsqu'une aile vole & Re (nombre de

Reynolds critique) ou en dessous, ses performances sont nettement diminuées.
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Figure 1. 6 : Finesse max en fonction du nombre de Reynolds

Le Re varie pour chaque profil et est fonction de la forme du profil mais surtout de son
épaisseur relative. Plus I'épaisseur relative du profil est importante, plus le Re est grand,
donc plus il faudra voler vite ou agrandir la corde (le nombre de Reynolds leur est
proportionnel) pour voler au dessus de Re.

A cause de Re, on recommande souvent une corde d'aile minimale en fonction de la
vitesse de vol moyenne du modele. Ceci permet de se situer au dessus de Re et d'éviter

tous ces problemes et de conserver des bonnes performances pour le modéle.

|
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Le Re peut influer sur le choix d'un profil : on ne mettra pas un profil ayant un Re élevé
sur un planeur thermique qui doit parfois voler lentement.

On constate que le profil type plaque creuse est supérieur pour de faible valeurs de Re

1.8 COUCHE LIMITE
1.8 .1 Notions de la couche limite
La couche limite est la zone d'interface entre un corps et le fluide environnement
lords d'un mouvement relatif entre les deux conséquence de sa viscosité Elle est. Un
élément important en mécanique des fluides (aérodynamique hydrodynamique) en

météorologie en océanographie etc.

1.8.2 Description

lorsqu’un fluide réel s'écoule le long d'une paroi supposée fixe les vitesses sur la
paroi sont nulles alors qu'a I'infini (c'est-a-dire loin de I'obstacle ) elles sont égales a la
vitesse de I'écoulement non perturbé sur une normale a la paroi la vitesse doit donc dans
tous les cas varier entre O et une maximum la loi de variation dépend de la viscosité du
fluide qui induit un frottement entre les couches voisines. La couche la plus lente tend a
freiner la couche la plus rapide qui en retour tend I'accélérer. Dans ces condition une forte
viscosité égalise au maximum les vitesse au contraire si le fluide est peu visqueux les
différentes couches sont beaucoup plus indépendantes , la vitesse a I'infini se maintient
jusqu'a une courte distance de l'obstacle et il y a une variation plut forte des vitesse dans
la petite épaisseur de la couche limite dans le premier cas.il faut utiliser les équation
générale du fluide visqueux dans le second on peut utiliser dans la couche limite des
équation simplifiées complétées par résultats expérimentaux les équation simple du
fluide parfait appliquées au de la de la paroi par la couche limite fournissent les condition
aux limites pour le calcul en fait ce n'est pas la viscosité elle méme qui intervient comme
toujours en mécanique des fluide c'est un nombre sans dimension qui caractérise le
phénomene: le nombre de Reynolds celui-ci décrit le rapport des forces liées a la vitesse
aux forces de frottement. Ainsi au lieu d'augmenter la viscosité on peut obtenir un

phénomeéne semblable en diminuant la vitesse ou les démentions.
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1.8.3 Epaisseur de la couche limite
La définition méme de la couche limite réside dans le fait qu'elle représente la
région de I'écoulement ou les effets visqueux sont aussi importants que les effets inertiel
(en terme d'ordre de grandeur) ce n'est on effet pas le cas loin de la paroi ou I'écoulement
est alors dit d'Euler et ou les effets visqueux ne se font pratiquement pas ressentir on

définit en générale I'épaisseur de la couche limite telle que de I'obstacle.

U(A(y))=0.99.Uq (1.13)
AVEC:
Uo . la vitesse uniforme de I'écoulement sans obstacle

U((A(y)): I'épaisseur de la couche limite en fonction de y
Le profil de vitesse au sien de la couche limite dépend de sa nature laminaire ou

turbulente I'endroit ou se produit la transition entre I'écoulement laminaire et I'écoulement

turbulent dépend du nombre de Reynolds et de la géométrie de I'écoulement, Figure 1.7.
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Figure 1.7: Représentation couche limite

1.8.4 Différentes états de la couche limite
La couche limite possede trois états : laminaire, turbulente et décollée lorsque
I’incidence est faible, I’écoulement autour du profil est relativement facile .LLa couche

limite est alors laminaire.

&
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Figure 1.8 : Couche limite laminaire

D’ apres la figure 1.8, lorsque 1’incidence augmente, 1’écoulement autour du profil

se fait de moins en moins facilement et la couche limite devient turbulente.

Jone laminsie
-
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‘1?"“'" ot qoa¢ furbuleate

Figure 1.9 : la couche limite turbulente
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La séparation entre la couche limite laminaire et turbulente s’appelle le point de
transition, Figure 1.9.Une couche limite turbulente est plus intéressante qu’une couche
limite laminaire. En effet méme si elle génére un peu plus de trainée (résistance) elle
possede une plus grande énergie cinétique .Elle aura donc comme caractéristique de
retarder le décollement des filets d’air.

Si I’incidence continue a augmenter, 1’écoulement autour du profil est alors impossible

et la couche limite se décolle.

Couche limite ol

_ décollée - 5@
Frontiére de Ya e 1 TR
couche limite '

-
—
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A X

Point de décollement  Bulbe de décollement

Figure 1.10 : Décollement de la couche limite

La séparation entre la couche limite turbulente et décollée s’appelle le point de
décollement Figure 1.10.Un écoulement d’air décollé n’a qu’un avantage .De plus la
création de portance ne peux se faire que lorsque la couche limite est laminaire ou
décollée. En conclusion, lorsque I’incidence augmente, les points de transition et de
décollement avancent.
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Il .1 Introduction

La turbulence est une propriété¢ d’un écoulement, non du fluide utilisé. Il n’existe
pas de véritable définition de la turbulence. On la caractérise pas ses propriétés .quand
I’écoulement est turbulent, les grandeurs physiques macroscopique (vitesse, pression)
varient de fagon rapide et aléatoire. Un écoulement turbulent est nécessairement
rotationnel : ainsi, un champ acoustique, méme aléatoire, n’est pas turbulent .la
turbulence se caractérise aussi par une diffusion élevée (température, quantité de
mouvement, etc......) tous les écoulements rencontrés en pratique deviennent instable a
partir d’un certain nombre de Reynolds, un écoulement turbulent est donc un écoulement
a grand nombre de Reynolds .aux faible nombre de Reynolds, I’écoulement est laminaire,
Un état chaotique se développe ou la vitesse fluctuent continuellement dans une partie du
domaine de 1’écoulement .en régime d’écoulement laminaire, les écoulement sont
complétement décrits par les équation de continuité, de Navier-stokes, de 1’énergie et
d’état du fluide. Dans certain cas de configurations géométriques simple, ces équations
peuvent étre résolues analytiqguement.
Dans des cas plus complexes, ces écoulements sont traités numériquement a 1’aide de
technique de CFD (computationnel fluide Dynamics) comme la méthode du volume finis
par exemple. Cependant, la plupart des écoulements dans les applications pratiques sont

turbulents et pour faire I’étude de cet écoulement n’est pas uniquement d’ordre théorique.

Il .2 Les différents types d’écoulement
11.2.1 Ecoulement compressible et incompressible

Un écoulement est appelé compressible si les changements de la densité du fluide
ont des effets significatifs ’ensemble de la solution. Dans le cas contraire, il s’agit d’un
écoulement incompressible et les changements de densité sont ignores. A fin de savoir si
le fluide est compressible ou incompressible, on calcule le nombre de mach.
Approximativement, les effets de la compression peuvent étre ignorés pour les nombres
de mach en dessous de 0.3. Presque tous les problémes impliquant des liquides se trouent
dans cette catégorie, a commencer l’eau, et sont incompressible. Par exemple, en
acoustique, la vitesse du son dans I’air étant finie, 1’écoulement «air » doit étre traité

comme compressible. En effet, supposons que 1’air soit un écoulement incompressible :
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il se déplacerait alors en bloc et propagerait toute modification de pression locale a
une vitesse infinie . La vitesse du son C dans un écoulement compressible s’écrit

d’ailleurs comme fonction de ca compressibilité y :

C?= (pox )™ (1.1)

C : la vitesse du son
po : la masse volumique

X : la compressibilité

11.2.2 Ecoulement stationnaire et instationnaire

Une autre simplification des équations de la dynamique des fluides est de
considérer toutes les propriétés du fluide comme étant constantes dans le temps. Ceci
s’appelle alors écoulement stationnaire ou permanant et est une bonne approximation
pour de nombreux problémes, tels que la poussé ou la trainée d’une aile ou un fluide
traversant un tuyau .dans le cas particulier d’un fluide stationnaire, les équations de
Navier-stokes et d’Euler se simplifient donc.si un fluide est a la fois inconompressible,
non visqueux et stationnaire, il peut étre résolu avec 1’écoulement potentiel découlant de
I’équation de la place. Les problémes de cette classe ont des solutions qui sont

combinaisons d’écoulements linéaires élémentaires

11.2.3 Ecoulement laminaire et turbulent
Le premier écoulement est dit laminaire .c’est 1’écoulement normal de 1’air si
celui-ci
N’est pas dévié, ainsi les filets d’air sont paralleles enter eux. Lorsque 1’air rencontre
I’aile, les filets d’air sont déviés et contournent alors 1’aile créant alors une dépression sur
le coté extrados et une surpression sur le coté intrados .lorsque I’angle d’attaque (effectif
ou géométrique) est faible, la déviation est suffisamment peu importante pour les filets

d’air se rejoignent ou bout de 1’aile et redeviennent parall¢les.
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Figure 11.1 : Ecoulement laminaire et turbulent

Si la déviation augmente trop c’est-ta dire si I’angle augment de fagon trop importante, les

filets d’aire ne se rejoignent plus au bord de fuite et I’écoulement est dit turbulent.

11.2.4 Ecoulement irrotationnels
Un écoulement est qualifi¢é d’irrotationnel lorsque les particules fluides ne
subissent pas de rotation pure, autrement dit quand le tenseur des rotations pures @ est

nule. Rappelons que ce tenseur antisymétrique est constitué des composantes du vecteur

tourbillon 2 et qu’en conséquence ce dernier doit étre nul en tout point de I’écoulement.

E
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11.3 les équations fondamentales de la mécanique des fluides (Equation de na Navier
—stokes)

Les principes fondamentaux de la mécanique et la thermodynamique qui régissent
le mouvement d’un écoulement sont des principes de conservation tirés de la mécanique
et de la physique, ils conduisent a écrire les équations de conservation de la masse (ou de
continuité) de la quantité de mouvement et de 1’énergie totale constituent ce que on appel
les équations de Navier-stokes pour poses ces équations sous forme mathématique
compleéte, il faut auparavant disposer des informations sur :

e La nature des forces et des energies mise en jeu la nature du fluide

e Lanature du fluide

e La nature des conditions aux frontiéres (condition aux limites et initiales)
Les équations pour un écoulement tridimensionnel compressible sont représentées comme

suite :

11.3.1 Equations de continuité
Cette équation doit traduire la conversation de la masse, elle exprime la variation
de la masse fluide pendant un certain temps dans un volume élémentaire donné (fluide

conservatif)

a —_—
Z+V(pU)=0 (11.2)

Pour un écoulement stationnaire :

ap _
2-0 (11.3)

L’équation de continuité devient :

V(pU) =0 (11.4)

11.3.2 Equation de quantité de mouvement
Si le fluide considere est newtonien et la pesanteur est la seul force de volume
agissant sur le volume considere, 1’équation de quantit¢é de mouvement devient sous la

forme suivante :

3] 3] oP 3] au; , dU;
E(pUi)a_xj(pUjUi) = _a_xi-l'a_xj<.ueff (a_xj+ 6xi>> (11.5)

=
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I1.4 Modélisation de la turbulence
11.4.1 définition d’un modéle

Un modele est une représentation de systeme, réelle ou imaginaire, dans le but
d’expliquer et de prédire certains aspects de son comportement. Un méme systéme peut
étre représenté par différents modéle qui ont chacun un but particulier.la valeur d’un
modele se juge la contribution qui I’apporte dans I’explication du systéme présenté.la
critere de comparaison des modeles est utilitaire : le meilleur étant qui fait su monde réel
les prédictions les plus précises.
Aujourd’hui encore, le probléme de turbulence n’est toujours pas complétement résolu
pour cela on dispose d’ordinateurs et de modeles qui progressent sans cesse utilisés dans
le code de calcul. Il existe plusieurs méthode d’approches pour abordes le probléme de

turbulence.

11.4.2 La Simulation Numérique directe (DNS, direct numerical simulation)
Cette approche est basée sur la représentativité des équations de Navier-stokes qui
contient échelles spatiales et temporelles adaptés permet d’accéder a toutes les

informations locales pour pouvoir réaliser des moyennes

11.4.3 La simulation des Grandes Echelles (LES, large Eddy simulation)
La simulation des grande écheles une approche qui consiste a séparer les grandes
structures qui sont simulées directement a des petites échelles, dites échéles de sous-
maille qui sont modélisées. Elle a I’avantage de représenter les grandes structures

instationnaires avec les ressources informatique limitées

11.4.4 La modélisation statique (RANS, Reynolds averaged Navier-stokes
équation)
Les champs de vitesse, pression sont décomposées en valeur moyennes et
fluctuation puis le systéme d’équation conduit a considérer des moyennes d’ensembles.
Les corrélations d’ordre deux ou supérieures sont ensuite identifiées par la phase de

fermeture et systéme d’équations sur les quantités moyennées construit

&
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1.5 les differents modeles
v' Le modéle k-¢
v" Le modéle RNG k-o
v" Le modeéle standard k- o BSL k-®
v" Le modeéle k-& combiné au k- sous le nom de SST (shear sress transport)
v Le modele RSM : the Reynolds stress model
e Reynolds stress model
e QI Reynolds stress model
e SSG reynolds stress model
v En fin, la LES : the large Eddy simulation model Dans notre travail on a

utilisé le modéle k-

11.5.1 Modeles turbulence : modéle k
Le modele standard K est un modele qui basé sur la résolution des équations de
transport de 1’énergie cinétique turbulente k es de son taux de dissipation L’écoulement
est supposé entierement turbulent, et les effets de la viscosité moléculaire sont

négligeables

11.5.2 Equation de transport pour le modeéle k
L’énergie cinétique turbulente k et son taux de la dissipation sont obtenus a partir
des dans ces équation, Pk représente la production de I’énergie cinétique turbulente dure

au gradient de la vitesse moyenne :

owk) | 90Uk _ 9 (7 3k

104 20 _ p, p€+aw(naw> (11.6)
Et

Ape) L 00U _ -~ Ep e, 9 (p 0

T TR Cﬁpk+wxﬂw) (117)

Avec les constants du modele;
Ce1;C2;0k;0¢
T, =p+2 ; T.=pu+5 (11.8)
Ok ’ & o '

&

au; an) au; au;

2
P, = u; (a+ av;) au, + §pk5ifa_uj (11.9)

&
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11.5.3 La viscosité turbulente

la viscosité turbulente it est calculée en combinant k et comme suit :
kZ
M= Cup— (11.10)

C’est une constante du modgele.les tenseurs de Reynolds sont calculés a partir de la

relation de bousinesq :

an

6xl-

an 2
pUT; = —pi (5]& ) +2 pksy (11.11)

11.5.4 Constante modéles
Les constantes du modele obtenues a partir des expériences sur la turbulence ont
pour valeur :
Ce1=1.44;C=1.92; C,=0.09 ; 6 x=1.0 Et 6.=1.3

11.6 Méthode Numérique
11.6.1 Introduction
Ce chapitre est consacré aux méthodes numériques utilisées pour réaliser des
simulations numériques d’écoulement .Dans un premier temps on parle de la méthode des
volumes finis .Dans un second temps on aborde le code de calcul CFX qui permet la
prédiction d’écoulement fluide par la résolution des équations de Navier —Stokes et la
conservation de 1’énergie .Ces équations sont généralement des équations aux dérivés

partielles, couplées et non linéaire, résolues grace a la méthode des volume finis.

11.6.2 La méthode des volumes finis
Développée a I'origine par Patankar et Spalding, cette méthode des volumes finis,

appliquée a la résolution des équations de Navier-Stokes, a connu un essor important au
cours des années 80 de part sa facilit¢ de mise en ceuvre, sa robustesse numérique et
surtout par son rapprochement de la réalité physique. Pour toutes ces raisons, cette
méthode est trés utilisée dans les calculs numériques. C’est une méthode basée sur la
formulation intégrale des équations sur chacune des faces des volumes jointifs, appelés
volume de controle, entourant chaque nceud d'évaluation.
La méthode des volumes finis consiste :

» adiscrétiser le domaine physique en un ensemble de volumes de contréle.

» A effectuer des bilans de masse et de quantité de mouvement sur ces

volumes.

&
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11.6.2.1 Principe de la méthode des volumes finis
Un point est positionné au centre de chaque volume et est appelé centre du volume de
contrOle, il sera noté P, Les nccuds des volumes voisins seront notés suivant leurs
positions N, S, W, E, T et B (se rapportant aux directions North, South, West, East, Top et
Botton respectivement). Dans la méthode des volumes finis les lois de conservation (de la
masse, de la quantité de mouvement et de 1’énergie) sont exprimées localement sous une
forme intégrale. La pierre angulaire de cette méthode réside dans le théoreme de Gauss
(appelé aussi le théoréme de la divergence ou théoréme d’Ostrogradski) et qui permet de

transformer une intégrale de volume en une intégrale de surface.

Figure 11.2 : Volume de contrdle dans un maillage tridimensionnel non orthogonal

L’avantage est de déterminer des volumes finis par rapport aux autres méthodes
est qu’ils sont conservatif, tout ce qui sort d’un volume de contréle entre dans un autre.
Cela permet d’éviter d’utiliser des transformations de coordonnées et permet ainsi de
donner a la résolution un caractére proche du probléme physique. L’inconvénient de la
méthode avant I’introduction des méthodes implicites réside dans le nombre relativement
important d’itération n’nécessaires pour obtenir une solution qui converge pour les

méthodes explicites.

&
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La méthode des volumes finis a permet de remplacer un probléme physique continu par
un probleme discret équivalent.

11.6.2.2 Discrétisation des equations gouvernantes
Cette approche implique de discrétiser le domaine spatial dans les volumes de
contrble en utilisant le maillage, Les équations régissantes tels que 1’équation de
continuité, de quantité de mouvement et de 1’énergie sont intégrées au-dessus de chaque
volume et elles sont conservés dans le sens discret pour chaque volume de contréle.
La figure (11.3) ci-dessous montre une maille typique avec la profondeur d'unité (de
sorte qu'elle soit bidimensionnelle), chaque surface du volume de control est représentée

par un espace réservé dans la maille.

Element face centroid ,A{- 7

Element

Figure 11.3 : Représentation d’un volume de contréle en 2D

Il est clair que chaque nceud est entouré par un ensemble de surfaces qui
comportent le volume fini. Toutes les variables de la solution et les propriétés du fluide
sont stockées aux nceuds d'élément. Considérons que la forme moyenne des d’équations
de conservation de la masse et de quantité de mouvement sont exprimés en coordonnées
cartésiennes, La discrétisation spatiale n’est pas suffisante lorsqu’il s’agit d’écoulement
non permanent. Une discrétisation temporelle, par une division du temps de simulation
en différents pas de temps dt, s’avere nécessaire pour procéder ensuite a une intégration

de chaque équation de conservation sur chaque pas de temps
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dp , 0(pU)) _

7 T o =0 (11.12)
] au; = 0U;

(pU)+ (pUU)— axl+ <ueff(ax+axi>> (11.13)

Notons que toutes les équations régissant le transfert de chaleur et de masse
peuvent étre mises sous la forme d’une équation générale de convection —diffusion pour
la variable @ (équation de transport de la variable ®). Par conséquent, sur un volume de
control V et sur un pas de temps dt, nous obtenons

(p@) + (pU @) = — + <Teff( ])) + SQ) (“14)
terme 1 terme 2 or 3 terme 4
OuU:

T : est le terme de diffusion

Se : est le terme source

Sachant que :

Terme 1 : terme instationnaire.
Terme 2 : terme convectif.
Terme 3 : terme diffusif.

Terme 4: terme source.

A partir de I’écriture globale des bilans, le théoréme de transport de Reynolds
(Leibnitz) ainsi que le théoreme de Gauss (Ostrogradski) permettent 1’obtention des
équations locales contenues dans I’intégrale de volume. Des expressions arbitraires
(schémas) sont choisies pour exprimer la variation de la fonction entre les différents
points du maillage et permettant I'intégration. Les équations précédentes (11.15),(11.16)

et (11.17) s’écrivent donc comme suit :

d
—Jy pdv + [ pUjdn;=0 (11.15)

=
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d ch h ous |
Efvaidv+fs pU; U; dn; = —f Pdn]+f ,ueff<u )d +f Sy dv

(11.16)
%qu p® dv + fsngj(D dn; = f Teff< >dn] +f spdv (11.17)

L'étape suivante consiste a discrétiser les inconnues du probléeme ainsi que les
opérateurs différentiels de cette équation. Toutes ces opérations mathématiques
conduiront a I'obtention, sur chaque volume de contréle, d'une équation discrétisée qui
reliera les variables d'une cellule a celles des cellules voisines. L'ensemble de ces

équations discrétisées formera finalement un systéme matriciel.

nic” () n2

—— Integration Point

Element Face Centroid

Sectors

n3

Figure 11.4 : point d’intégration dans un ¢lément d’un volume de contrdle

Aprés discrétisation et réarrangement des équations (11.15), (11.16) et (11.17) on obtient

les formes suivantes :

_n0
pv (E5) + Zip(pUtny), =0 (11.18)

au; , oU

Uj—U} . —
pV( ) + le mp(U )lp le(PAn])lp + le (.ueff( + axj)Anj ) + SUiV

ip

(11.19)

=
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0—@° 99 <.
pV (T) + Zip Mip Q)ip = z:ip (Teff (a_x) Anf), t SpV (11.20)
ip

Sachant que :

V : est le volume d’intégration de la grandeur @

ip : est I’indice du point d’intégration (intégration point)
nj : est la surface d’intégration de la grandeur @

At: est un intervalle de temps (time step)

Le débit massique discret qui traverse la surface ni du volume de controle s’écrit sous la

forme suivante :
my, = (pUjAnj)?p (11.21)

11.6.2.3 forme générale de la propriété
Pour accomplir la discrétisation des différents termes de 1’équation de la fermeture, doit
étre lié aux valeurs nodales de Les arrangements d'advection mis en application dans CFX

pour les différents schémas numériques peuvent étre ajustés sous la forme :

Sachant que :

®ip : est la solution de @ par la schéma avant (upwind)
Vo : est le gradient de la grandeur @

T: est le vecteur de position pour le nceud n

B: est constante qui dépend du schéma de discrétisation

» Ultilisation des schémas avant (upwinde differencing schéma) — 3 =0

» Utilisation des schémas centre (high résolution schéma) — =1

)
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11.7 Etapes modélisation numérique

11.7.1 Présentation Ansys CFX
le code Ansys cfx est un logiciel de simulation numérique d’écoulement utilisé en
mécanique des fluides et le Transfer thermique, ainsi il permet de mettre en ceuvre la
création de la géométrie, le maillage de la structure et la visualisation des résultats, voir
figure 11.5.
Le logiciel CFX 11.0, est divisé en 4 modules : ICEM CFX-pré CFX-solver et CFX-post

chaque module a une utilisation bien spécifique.

Géométrie | > Gene_ratmn
Maillage

CFX post r—— CFXsolverSOLVE [<~——— CFXprePOST

L4

CFX solver Manager SOLVE

Figure 11.5 : Organigramme du code de calcul ANSYS CFX

11.7.2 Ansys ICEM
Le module ICEM permet d'établir la géométrie du systéme étudié. Il est utilisé comme un
logiciel de CAO traditionnel : la géométrie est construite a partir de points, de courbes, de
surfaces et de volume, Figure 11.6.
C'est également le méme module qui permet de générer un maillage s'appuyant sur la
géométrie. Ce module permet de générer des maillages tétraédriques, hexaédriques et

prismatiques ou selon le but du travail, Figure 11.7.
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Fle B View Wi gt Winde bondp)

@ B PAPE ») () Geometiy Mesh  Blocking Edt Mesh | Propertes  Constimints  Loads  Seive Options | Dutpet  CatlD  Post processing

HEOREERQ® S VEFENSERXEBX

ey

I8 Ven Ik
@ W FABE 2 0q| Geomty Mesh Bocking EdtMesh  Properior  Consbaints  Loads

ool PACIEST IR T 1 3 (22924 0 b4

Solve Optisns  Ouipt  Cat3D | Post processing

Ceste/Mody Sulace ?

ﬂﬁ@éw
JIHHM
Sdes

| BT

‘ e Se X

Figure 11.6 : Génération des points et des lignes de la géométrie et le domaine

11.7.3 Génération du maillage
Dans cette étape on réalise le maillage du domaine de calcul. Le type de maillage

qu’on a choisit est Tétra. C’est un maillage semi-automatique trés simple a genéré et qui
peut donnée des résultats rapides et precis par contre le maillage hexahédrale nécessite

des étapes supplémentaires telles que les projections des courbe et des surface.

F
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File Edit View Info Settings Windows Help =

BU@@E@‘ #) (A | Geomeuy | Mesh | Blocking | Edit Mesh | Properties | Constraints | Loads | Solve Options | Output | Cart3D | Post-processing

B0 MHE Q@ SV EFERS R X BB X

Data obiects B
min: -1023.21 -2500 -1023.21
max: 1023.21 5200 1023.21

[~ Log Save| Ciear

Figure (11.7) : Maillage de la géométrie et le domaine

11.7.4 CFX —pré
le module CFX-pré permet quant a lui de définir les conditions aux limites et initiales du
systeme étudié, ainsi que les équation a résoudre, le type de résolution (régime permanent
ou transitoire), les parameétres du solveur, parmi lesquels : le pas de temps, le nombre
d’itération, le critere de convergence et la nature du fluide (ou solide) utilisé.

Les conditions aux limites sont de 5 types : inlet oulet opening wall et symet

> Les conditions de type inlet sont utilisées dans le cas d’un écoulement entrant a
I’intérieur du domaine

> Les conditions de type outlet sont quant a elles utilisées dans le cas d’un
¢coulement sortant a 1’extérieur du domaine

» Les conditions opening est utilisée dans le cas d’une méconnaissance de la nature
entrante ou sortante de 1’écoulement.

» Les conditions aux limites de type wall est attribuée aux parois imperméables a
I’écoulement

» SiI’écoulement présente un plan de symétrie, il est possible d’attribuer la

condition symetry a ce plan
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11.7.5 Condition initiales et aux limites
Les conditions initiales qui représentent 1’état de base du modéle a I’ instant ou on a

commencé la simulation, ainsi que les conditions aux limites appliquées sur le domaine

sont, Figure 11.8 :

«+ Conditions initials

> Fluide incompressible air a 25°%

YV V. V V V V

Régime est turbulent

Conditions aux limites

Ecoulement subsonique est bidimensionnel

Temperature d’entrée : T = 25%
Pression de reference : 1 atm
Modéle de turbulence utilisé est le modéle k-¢

vitesse d’entrée : V=10 m/s

> Entrée du domaine : ( IN) »INLET
» sortie du domaine : (OUT) POUTLET
» paroi : (cylindre) »OPENING
» La géométrie: (corp) »WALL
Ot line Dronnir: D& 1 |
et sils of Doresin 1
Gereral Opthons: Fluid Models | Inktialisation |
Bacic Settings
Location | oaive ~| o |
Dromuain Type [ Flisd Dormain ]
Fluids List [@ir ax 25 < 1 |
Coord Frames | Coord o =]
I Partiche Tracking =
Do Models
Presoure =
Reference Pressore |1 Catmn]
BRusOry reC =
Crpkion | P01 Buoseant =
Dhoemir Mot =
o | Sk akbor.ary 1
Feash Deformestion =
CpEion | P ~]
= I Apply | Close |
Figure 11.8 : les conditions initiales

|
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Une fois tous les parametres définis, CFX-pré génére un fichier «def» qui contient toutes
les informations relatives au maillage, aux conditions aux limites et initiales, ainsi que
tous les autres parametres introduit dans CFX-pré. C'est ce fichier qui va étre a la base de

travail du solveur.

11.7.5 CFX-solver
Le module CFX-solver est le module qui effectue les calculs. Il est basé sur I'intégration
des équations de Navier Stockes. Il dispose aussi de modéles additionnels pour prendre en
compte la turbulence, le rayonnement thermique. Dans le cas d'une résolution en régime
permanent, le calcul se poursuit jusqu'a ce que, soit le nombre maximal d'itération
demandé par l'utilisateur est atteint, soit la solution satisfait au critére de convergence.
Dans le cas d'une résolution en régime transitoire, le calcul prend fin lorsque la durée de

résolution du phénomene étudiée est atteinte, Figure 11.9.

Fie Tk Workspace Tooks Mordors el
Ve L0 Do BES® M @ TE X wrisse [hunmeteeizool <]
Momertum anc Mase | Heot Transfer | Turbaderce 002) | x O |
1000000 ~ [ -

| CPU Requiresents of N
Subsystea Nane

1.00000 -

106003 ~

VorableV she

100004 4

Total wall clock time 1 160E+02 secoxds
or ( 0 0 1 56.0
[ Days Hours Mimutes Secon

1.0e-006 —4

End of solution stage

ts from this run of the ANSYS CFX Solver have be

1.00-00¢ 1o E:Smaillasgelinaillagel2 001 res

- B PMns RS UMoe = RS VMom €1 W Moo {ll<) SIS : : gt s lv

Figure 11.9 : Module CFX- SOLVER
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11.7.6 CFX-post
Le module CFX-post est un outil graphique permettant le traitement et la visualisation des

résultats. 1l permet d'appliquer des textures sur la geométrie, de visualiser des contours,
des iso-surfaces, des lignes de courant, des champs de vitesses. Il permet également
I'exportation des résultats sous forme numérique, comme par exemple la valeur des
différentes variables sur chaque nceud, sous forme photographique et méme sous forme

d'animation.
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111 .1 INTRODUCTION

L’écoulement autour d’un corps cylindrique est de grande importance dans le domaine de
la mécanique des fluides. Il existe un grand nombre d application de ce phénomeéne dans
la pratique telles que les écoulements autour des sous-marins, piliers de ponts, les
pipelines les missiles ex.. Par ailleurs, L’¢tude de 1'évolution des caractéristiques
aerodynamique des écoulements laminaire et turbulent autour d"un corps cylindrique a
faits 1"objet de plusieurs études expérimentales et numériques cylindre circulaire a fait

I’objet de nombreuses études expérimentales et numériques.

I11.2 EVOLUTION DU Cz

La figure I111.1 montre I"évolution du coefficient de portance cz en fonction de I"angle
d’incidence ou attaque .d apres les résultats issue de cette étude numérique et a partir du
graphe, il est observé qu’’il existe une relation croissante entre les deux entités, ceci
signifie quavec l"augmentation de l“angle d’incidence le coefficient de portance
augmente aussi et La courbe est presque une droite. Pour 1’angle d’incidence nul le

coefficient de portance est positif marquants

Tableau I11.1
Incidence(®) |0 5 10 15 20 25 30
Cz 1,43e-5 | 5,7e-5 | 1,55e-4 | 3,6e-4 | 3,8e-4 |5e-4 |6,3e-4

0,0006 / i
0,0004 ./ -
-_,-'-"/ -

0,0002

Cz

0,0000

T T T T T T T
0 10 20 30

Figure I11. 1 : courbe de Cz en fonction de I’incidence
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111 .3 EVOLUTION DU Cx

D apres la figure 111.2 qui représente I"évolution du coefficient de trainée Cx en fonction
de I"angle dincidence. contrairement a I"évolution du coefficient de portance Cz , il
existe une relation antagoniste entre le coefficient de trainée Cx el I"angle d’incidence.
Ceci signifie avec l‘augmentation de I'angle d’incidence la trainée diminue
progressivement. D autre part cette courbe est trés intéressante parce que 1’optimisation
de la forme aérodynamique du corps fuselé se base principalement sur 1’évolution de la
trainée total. Donc a chaque modification faite de la forme du ce corps, il est observe une
amélioration de cette courbe .il est remarqué aussi que l"angle d’incidence 0 est

caractérisé par un coefficient de trainée tres élevé

Tableau 111.1
Incidence(®) | O 5 10 15 20 25 30
Cx 0,1184 |0,1137 |0,1065 | 0,098 |0,088 |0,077 |0,066

L ] C)LI

0,12 4

0,10 \ I

CX

0.08 4

0,086

I ! I ! 1

0 10 20 30
Incidence (°)

Figure I11. 2 : courbe de Cx en fonction de I’incidence

¢
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I11. 3 CONTOURS DE PRESSION

Les contours de pression autour du corps utilisé dans cette étude, pour les différentes
incidences (0, 5, 10, 15, 20, 25, 30) sont schématisés sur les figures 111.3 et 111.4 qui
représentent le bord dattaque et de fuite respectivement. On constate que la pression est
max sur le bord d’attaque juste au point d’arrét.

Pour une incidence 0 il est noté un fort gradient de pression, ainsi Le long du corps la
distribution de la pression est homogene.la pression du bord de fuite est plus faible qu'a
celle du bord d'attaque car la forme de ce dernier est presque conique (forme
aerodynamique) qui permet de traverser I'aire avec moins de frottement et plus de
partance. Cependant, le fait de varier I’angle d’incidence fait augmenter 1’écart de
pression entre 1’extrados et I’intrados de ce corps, ce qui entraine une augmentation de la

portance.

a) Angle 0°

b) Angle 5°

E
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c¢) Angle 10°

d) Angle 15°

e) Angle 20°

RESULTATS ET DISCUSSIONS




CHAPITRE 111 RESULTATS ET DISCUSSIONS

f) Angle 25°

g) Angle 30°

Figure I11. 3 : Contour de pression autour du bord d’attaque

E
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a) Angle 0°

b) Angle 5°
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d) Angle 15°

e) Angle 20°

f) Angle 25°
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g) Angle 30°

Figure I11. 4 : Contour de pression autour du bord de fuite

111 .4 VECTEURS DE VITESSE

Les figures 111.5 et 111.6 montrent I"évolution de la vitesse de I"écoulement de I"air autour
du corps sur le bord d"attaque et le bord de fuite respectivement pour les angles
d“incidence (0, 5, 10, 20, 25,30). Il est observe que la vitesse de | air est plus élevée sur la
partie frontale du corps (bord d’attaque), tandis qu’elle est plus faible sur le bord de fuite.
La forme conique choisit pour ce corps fuselé est & I"origine de cette différence de vitesse,
ainsi elle permet une pénétration rapide et facile dans le fluide, en plus elle favorise

I"augmentation de la portance et la diminution de la trainée.
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Figure I11. 5 : Vecteur de vitesse autour du bord d’attaque
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Figure I11. 6 : Vecteur de vitesse autour du bord de fuite
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111 .5 LES LIGNES DE COURANT

La figures I11.7 et 111.8 montre les champs de vitesse (lignes de courant) du fluide
autour du corps fuselé (bord d attaque et bord de fuite) pour les incidences (0, 5,
20,30). La direction des lignes de courant suit la direction de I"écoulement autour
du corps. Pour une incidence nulle il est remarqué aucune perturbation de
I’écoulement, les vecteurs de vitesse épousent parfaitement le corps (aucun
changement de direction des vecteurs).

Au bord de fuite il y a apparition d’une zone de recirculation (tourbillon) des

particules du a I’augmentation du gradient de pression.
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Figure I11. 7 : Lignes de courant autour du bord d’attaque

E




CHAPITRE 111 RESULTATS ET DISCUSSIONS

5. 705e+000

3.072e+000

4.400e-001

,’/l ;
P
lmr} /// #
// y

a) Angle 0°

3.383e+000

b) Angle 5°




CHAPITRE 111

RESULTATS ET DISCUSSIONS

Velocity
(Streamine 1)

1.170e+001

8.777e+000

5.855e+000

[m s2-1] bk/'
Y
0 0.100 (m)
| SS—
0.050 P =
c) Angle 20°

Velocity
(Streamiine 1)

1.235e+001

d) Angle 30°

Figure I11. 8 : Lignes de courant autour du bord de fuite
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CONCLUSION ET PERSPECTIVES

Ce travail présente une simulation numérique d’un écoulement autour d’un corps fusele.
Les resultats obtenus de ce travail ont permis de comprendre les phénoménes
d"écoulement de I'air autour de ce corps ainsi d"appréhender son comportement

aérodynamique.

A fin d"étudier I'influence de I"angle d’incidence sur le la portance et a trainée de ce
corps fuselé, le code de calcul ANSYS CFX a été utilisé pour évaluer le comportement

aerodynamique de ce dernier.
Par conséquence, les résultats de ce travail se résument comme suit :

» 1’augmentation de I’angle d’incidence entraine une augmentation d’écart de
pression entre 1’intrados et I’extrados ce qui conduit a une augmentation de
portance.

» Apparition des tourbillons au bord de fuite.

» une vitesse nulle au niveau de bord d’attaque pour I’angle 0 et I’intrados pour les
autres angles parce que le gradient de pression est plus élevé.

> les coefficients de trainé(Cx) et de portance(Cz) sont inversement proportionnel et
proportionnels avec 1’angle d’incidence, plus que I’angle d’incidence augmente

plus le Cz augmente et I’inverse pour le Cx.

Comme perspective pour le futur, une attention particuliére devait étre consacrée a 1’étude
des caractéristiques aérodynamiques, en utilisant des maillages plus fins a la paroi et

d’autres modéles numériques de turbulence plus performants.




