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Résumé

Dans ce travail, nous allons effectuer la simulation numérique d’un écoulement turbulent
autour d’un profil de type Naca 2412, cette simulation a été faite en utilisant le code ansys fluent
R2021, qui est basé sur la méthode des volume finis pour résoudre les équations de Navier -
stocks. L’effet de la turbulence a été pris en compte en utilisant le mod¢le statistique du second
ordre a deux équation Ke ; qui permet de prédire les contours de pression, de vitesse. L’objectif
de ce travail est de démontrer I'effet de I'angle d'attaque sur le soulévement de I'aile d'un avion
pendant I’écoulement. Les résultats montrent la validité¢ de I’hypothése et démontent la validité

de I’objectif que nous recherchions.

Mots Clés : Aérodynamique, Ecoulement autour d’un profil, CFD

Abstract

this work, we carried out a numerical simulation of an turbulent flow around a naca2412 type
profile. this simulation was done using Ansys fluent R2412 software, which is based on the
finite volume method to solve the Navier -stocks equations. The effect of turbulence was taken
into account using the two-equation second-order statistical model Ke, which makes it possible
to predict pressure and speed contours. The main objective of this work is to demonstrate the
effect of attack’s angle on the lift of an aircraft wing during flow. The results show the validity
of the hypothesis and demonstrate the validity of the objective we were seeking.

Keywords: Aerodynamics, Flow around a profile, CFD
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Introduction générale

Introduction générale :

L'aérodynamique est la branche de la mécanique des fluides qui étudie le mouvement de
I'air et ses effets sur les corps solides ; Son objectif principal est d'analyser et de comprendre
les phénomeénes qui se produisent lorsqu'un objet se déplace dans un fluide environnant, en
particulier l'air. Cette discipline est essentielle dans la conception de véhicules en mouvement
tels que les avions, les voitures, les missiles et les turbomachines. Elle trouve également son
application dans les systéemes de propulsion aéronautiques comme les hélices, les rotors, les
turbines et les turboréacteurs. L'aérodynamique joue un rdle crucial dans la conception
d'installations fixes exposées aux effets du vent, comme les batiments, les tours, les ponts et les
éoliennes. De plus, elle est indispensable pour les systémes mécaniques qui convertissent
I'énergie aérodynamique en énergie mécanique, et vice versa, tels que les turbines et les
compresseurs.

Les profils NACA sont des formes aérodynamiques pour (Les ailes d'avions pales
d’hélicoptére, pales d’éolienne, aubes des turbomachines) développés par le Comité consultatif
national pour I'aéronautique (NACA). La forme des profils NACA est décrite a l'aide d’une
série de chiffres qui suit le mot "NACA".

Ce travail s’inscrit dans le cadre d’une étude d’un écoulement autour d’un profil
aérodynamique portant, 1’objectif principal de ce travail est de démontrer 'effet de l'angle
d'attaque sur le soulévement de 1'aile d'un avion pendant 1’écoulement. Ce travail est composé
de quatre chapitres : Le premier chapitre est consacré aux généralités sur les ailes d’avions.
et Le deuxiéme chapitre est une étude bibliographique reproduire en revue les différents
travaux antérieurs réalisés dans le domaine des écoulements autour d'un profil d'aile.

Puis Le troisieme chapitre est consacreé sur les caractéristiques géométriques et aérodynamiques
des profils, I’écoulement autour d’un profil d’aile et les équations essentiels de 1’aérodynamique
(Equation de Bernoulli et Navier stocks). Ensuite, Dans le dernier chapitre, une simulation
numérique de I’écoulement autour du profil étudi¢ a I’aide du code de calcul (ANSYS Fluent).
Finalement, les résultats sont présentés dans ce chapitre avec les différentes discussions et
conclusions qui se sont suivies.

Notre étude s’achévera par une conclusion générale relative aux importants résultats obtenus et

interprété
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Chapitre 1 : généralités

Introduction :

Depuis les premiers essais de vol, différentes formes d'ailes ont été imaginées pour
permettre la sustentation d'objets lourds dans les airs. Au départ, I'homme s'est inspiré des ailes
d'oiseaux. Puis, au début du XXe siecle, de nouveaux types d'ailes ont été développés. Ces
innovations ont permis d'augmenter la portance maximale afin de transporter des charges plus
importantes. Elles ont également contribué a réduire la trainée aérodynamique (grace a
I'optimisation des profils alaires) pour voler plus rapidement sur de longues distances, tout en
minimisant la consommation de carburant [1].

Ce chapitre donne une présentation de ’aile d’avion. Tout d’abord nous parlerons du role
efficace des ailes dans un avion. Alors nous présenterons la structure générale de ce dernier.
Nous définirons les caractéristiques géométriques d'une l'aile et ses differents types.

Le but de ce chapitre est de rappeler les définitions et les propriétés physiques
essentielles des fluides et les caractéristiques géometriques et aerodynamiques d'un profil d'aile
ainsi que ses différentes désignations.

1 Généralités et Definitions :
1.1 Définition ’aile d’avion :

L’aile est un corps bombé fixé au fuselage de 1’avion, 1’aile a pour but permettre a I’avion
de voler, Il est determiné par sa surface de reférence (S,.r) est son envergure (b).

1.2 Role des ailes d’un avion :

Les ailes sont une partie essentielle des aéronefs utilisés pour élever, tourner, atterrir et
contrdler I’avion. Sans ailes les avions ne pu pas voler, les ailes ont généralement des surfaces
lisses, courbé en haut et plat en bas. Cette courbe permet a I'air au-dessus de l'aile de se déplacer
plus rapidement que I'air en dessous, utiliser le principe de Bernoulli pour propulser un avion
dans I’air. Ainsi, le role des ailes d'un avion est de générer suffisamment de portance pour
compenser le poids de I'aéronef. Mais en méme temps, l'aile devrait produire le moins de
trainée. En effet, plus la résistance de l'air est fort, plus I'avion a besoin de poussée pour
conserver sa vitesse et plus il consomme d'énergie en rejetant des déchets polluants. La
conception d'ailes a faible trainée et a portance élevée est importante pour I'industrie

aéronautique [2].
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1.3 Structure générale d’une aile d’avion :
La structure sera, elle est réalisée dans un ou plusieurs de ces trois matériaux :
— Un métal (Souvent un alliage d'aluminium), couramment utilisé dans les avions modernes.
— Le bois et la toile, utilisés sur les avions de conception ancienne ou les reconstructions
d’avions de collection.
— Les matériaux composites (Qui combinent généeralement fibre de verre ou carbone, Kevlar et
résines synthétiques), Cette idée ne s'est pas encore répandue [3].

1.4 Dénomination des profils :
Différents types des profils aérodynamiques sont catalogués. On note par exemple, les profils
EPPLER, WORTMANN, CLARK, RITZ, NACA. On constate que Chaque profil utilise sa
propre appellation Pour définir ces références, certains donnent pratiqguement tous les
renseignements sur la géométrie du profil (comme les profils NACA a 6 chiffres), d’autres ne
donnent qu’un numéro de série [4].
— Les profils NACA: NACA est suivi soit de 4 , 5 ou 6 chiffres qui donnent toujours 1’épaisseur
relative.
— Les profils WORTMANN: Désigne par FX puis suivi de chiffre indiquant la courbure relative
et I’épaisseur relative.
— Les profils EPPLER: les initiales du nom concepteurs est suivi du numéro de série du profil.
Caractéristique géométrique et désignation d’un profil :
1.5 Caractéristique géométrique et désignation d’un profil :
Les parametres aérodynamiques des profils dépendent fortement des caractéristiques

géométriques du profil présentés sur la Figure I-1 [1] :

g Extrados
) Epaisseur
Corde moyenne .
Fleche

¥ > Bord de fuite

Bord d'attaque

\

Corde \ Intrados

Fig. I-1 : Schéma du profil d’une aile [5].
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1.6 Familles des profils NACA :
Le comité NACA (National Advisory Committee for Aeronautics), qui est devenu récemment
NASA (National Administration of Space and Aeronautics), a normalisé les différents profils
d’aile. Il existe trois familles différentes de profil NACA qui sont utilisés, sont réparties selon
I’ordre croissant du nombre des chiffres qu’ils comportent [6].
1.6.1 Profils NACA a quatre chiffres:
Dans cette famille, on identifie un profil par quatre chiffres, Le premier nombre indique le
pourcentage maximal de la courbe par rapport a la longueur de la corde., le deuxiéme indiquant
la position de cette cambrure en pourcentage de la corde et les deux derniers chiffres 1’épaisseur
relative maximale, toujours en pourcentage de la corde. Par exemple, dans le cas du profil
NACA 4412 :

> Le 4 représente la cambrure relative maximale 4.

> Le 4 représente la position de la cambrure maximale.

> Le 12 représente 1’épaisseur relative maximale [7].
1.6.2 Profils NACA a cinq chiffres :

Dans cette famille, cing chiffres caractérisent chaque profil. Le premier chiffre definit la

cambrure. Le deuxiéme et troisiéme chiffre indique le double de 1’abscisse de la fleche. Les

deux derniers chiffres indiquent 1’épaisseur relative maximale, en pourcentage de la corde.

Exemple: Le profil NACA 23015

— Le 2 représente la cambrure relative (2%)

— Le 30 est la position de la cambrure maximale
— Le 15 représente I’épaisseur relative maximale (15%) [7].

1.6.3 Profils NACA a six chiffres :

Le premier chiffre désigne les profils laminaires. Le deuxiéme chiffre indique la position du
minimum de pression. Le troisieme chiffre indique le maximum du coefficient de portance
qu’on peut atteindre dans les conditions d’un gradient de pression favorable (CL). Le quatrieme
chiffre indique le coefficient de portance pour un écoulement a un angle d’incidence o= 0 degré.
Et les deux derniers chiffres représentent 1’épaisseur relative [7]. Exemple
Profil NACA 661012
— Le 6 désigne les profils laminaires.

— Le deuxiéme 6 représentent la position du minimum de pression a 60% de la corde.
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— Le maximum du coefficient de portance qu’on peut atteindre dans les conditions d’un gradient
de pression favorable (CL = 0.1).
— Le 0 représente le coefficient de portance pour un écoulement a un angle d’incidence a= 0
degré (CL=0).
— Le 12 représente 1’épaisseur relative maximale (12%).
1.6.4 Profils laminaires :
Le NACA a également étudié une série de profils pour maintenir une couche limite laminaire
sur une partie importante de sa corde, de maniere a optimiser la trainée de frottement. Dans
cette plage optimale, I’absence de pic de dépression et de survitesse recule 1’apparition des
vitesses supersoniques (recul du mach critique), par contre au-dela du mach critique, le choc
est tres brutal [7].
Le NACA les a désignes par un nombre de chiffres significatifs par exemple NACA 64,1- 215 :
— Le 6 représente la désignation de la série (Profil laminaire)
— Le 4 représente la position de la pression minimale
— L’indice 1 est la marge au-dessus et au-dessous du coefficient de portance
— Le 2 représente le coefficient de portance caractéristique (0.2)

— Le 15 représente 1’épaisseur relative maximale (15%).

1.7 Différents types des profils:

Les différents types de profils sont classés a cing familles, suivants la forme géométrique,
générale qu’ils sont :
— Biconvexe symétrique: La ligne moyenne est rectiligne (Confondue avec la corde).
— Biconvexe dissymétrique: La ligne moyenne est a simple courbure (Intrados et extrados
convexes).
— Plan convexe: La ligne moyenne est a simple courbure (Intrados plat et extrados convexe).
— Profils Creux: La ligne moyenne est a simple courbure (Intrados concave, extrados —
Convexes).
— Profils a Double courbure: La ligne moyenne est a double courbure.
(Fig. I-2) «présente les cinqg familles liées a la géométrie des profils, organisé comme suite :
profil Biconvexe symétrique, profil Biconvexe dissymétrique, profil plan convexe, profil

Creux, profil a double courbure [8].




Chapitre 1 : généralités

Symetrigues C >
e B convexes
ﬁ Plan - convexes

class iquc C}ak

*er Jedt\sky g/—’_—m

<D Al s

Creux

Fig. I-2 : Classification géométrique des profils d’aile [9]
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Etat de Part :

L'analyse bibliographique développée dans ce chapitre regroupe des résultats d'expérience et
des travaux de modélisation relative & des travaux de recherches menées sur la simulation
aérodynamique de quelques profils d’aile

Mragank Pratap Singh et al [10], ont réalisé une simulation numérique dont 1’objectif la
simulation du flux d'air autour du profil aérodynamique en utilisant le code ANSYS Fluent. Le
modéle a été préparé avec le logiciel SOLIDWORKS. Le prétraitement comprend la création
et la modélisation dans SOLIDWORKS et la modification du maillage de surface dans ANSYS.
Plus loin, un moyen d'analyser les résultats et certains des extrants des simulations et de
I'analyse ont été présentés. Les simulations CFD ont été réalisées sur le modéle de calcul d'un
profil aérodynamique. Les calculs ont été effectués pour différents angles d'attaques. Cela
signifie que I'écoulement laminaire et turbulent et plusieurs combinaisons de I'angle d'attaque
ont été considérés. Les coefficients de portance et de trainée ont également été enregistrés. Ces
valeurs ont également été comparées en exécutant différentes simulations avec changement de

parametre d'entrée, c'est-a-dire I'angle d'attaque.
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Tableau 1.1 Cx et Cz par rapport a I’angle d’attaque profil NACA 6409 [10].

Angle d’attaque Coefficient de portance Cz Coefficient de trainée Cx
0 0.223 0.037
2 0.295 0.044
4 0.357 0.053
6 0.414 0.061
8 0.469 0.077
10 0.517 0.093
14 0.587 0.117
16 0.613 0.150
18 0.702 0.171
20 0.275 0.093

Les résultats montrent I'écoulement simulé sur la section du profil aérodynamique et ils ont
observé que lorsque l'angle d'attaque augmente, la portance augmente également. L'angle
d'attaque de décrochage pour le profil aérodynamique se trouve a 16 degrés.

MD. Safayet Hossain et all [11], Dans ce travail, ont analysé 1’écoulement de deux
profils NACA 6409 et NACA 4412. La force de trainée, la force de portance ainsi que la
répartition de la pression globale sur les profils ont également été analysées. En changeant
I'angle d'attaque, une variation des differentes propriétés a été observee. Le resultat de cette
enquéte a été montré et calculé a I'aide d’ANSYS Workbench 14.5. Les distributions de pression
ainsi que le coefficient de portance sur le coefficient de trainée de ces deux voiles ont été
visualisés et comparés. De ce résultat, ils ont comparé le meilleur profil entre ces deux profils,
en comparant differentes propriétés comme les coefficients de trainée et de portance, répartition
de la pression sur les profils, il a été constaté que le profil NACA 4412 est plus efficace pour
les applications pratiques que le profil NACA 6409.

TEBBICHE H.et all [12] ont réalisé une investigation expérimentale sur un profil
NACAA4412. lls ont trouvé une amélioration significative des performances aérodynamique qui
se traduit par une augmentation de la portance de 1’ordre de 20%.

Des générateurs de tourbillons en forme d’ailes delta ont été¢ proposés pour le controle passif
de I’écoulement a I’extrados du profil NACA 4412. Les paramétres géométriques de ces

générateurs tels que la valeur de I’angle a ’apex, la position ou leur espacement influent sur
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’efficacité du controle et le gain de portance du profil. Ainsi, la valeur la plus importante de ce
gain est obtenue pour le plus faible apex de 45°. Globalement, le contréle montre un gain de
portance de I’ordre de 20% et une diminution de trainée appréciable lorsque 1’incidence est
supérieure a celle du décrochage. Par ailleurs, le champ de pression pariétale montre un pic de
dépression a I’endroit des générateurs de vortex.

Une comparaison des caractéristiques de performance aérodynamique de deux profils
populaire NACA 2412 et NACA 4412 a été faites, dans les mémes conditions d’écoulement a
2 millions de Reynolds, par Anagha S Gowda [13]. ANSYS a été utilisé pour la création de
géométrie et de maillage et FLUENT a été utilisé comme solveur. Divers parametres
aérodynamiques ont été comparés pour une gamme d'angle d'attaque et les performances de
chaque profil aérodynamique ont été comparées et la sélection du profil aérodynamique optimal
pour des caractéristiques aérodynamiques spécifiques a été conclue.

Abdelghani Esi, et al [14] ont obtenu les coefficients de trainée et de portance,
vélocité, contours des lignes de pression et de trajectoire a l'aide des outils de la CFD qui
peuvent également étre déterminé en utilisant un test expérimental en soufflerie. Ce processus
est relativement difficile et colte stirement plus cher que le colt de la technique CFD pour la
méme solution de probléme. Il a donc passés par I'analyse alors il peut étre validé par des tests
expérimentaux. Une procédure CFD est décrite pour la détermination aérodynamique
caractéristiques du profil aérodynamique subsonique NACA 653218.

Des modeles bidimensionnels pour les profils aérodynamiques ont été créés, dessiné et maillé
dans ANSYS Mechnical, par Radhakrishnan P M1, Dheepthi M2 [15]. ANSYS Fluent est
utilisée pour calculer le flux sur les deux profils aérodynamique dimensionnel NACA2415 et 23012 a
un angle d’attaque de 4 dégrée.

N. K. Sahu et al. [16] : ont fait une étude comparative d'un écoulement pour des angles
d’attaques et des nombres de Mach différents autour d’un profil NACA0012, cette simulation
a été réalisée en utilisant les modéles Spalarat-Almaras et k-o et ont conclus que : Pour un
nombre de Mach donné, le coefficient de portance augmente en augmentant 1’angle d’attaque
jusqu’a une valeur critique au-dela de laquelle le coefficient de portance diminue.

— L’augmentation du nombre de Mach diminue la portance et augmente la trainée.
— En augmentant le nombre de Mach on constate I’apparition des ondes de choc dans le champ
d’écoulement, et devient plus intense en augmentant la vitesse, et elle s’accompagne d’une

brusque augmentation de la trainé.
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— Tout profil aérodynamique symétrique requiert un angle d’attaque positif pour créer de la
portance, contrairement a ceux cambrés qui quant a eux peuvent générer de la portance a un
angle d’attaque nul.

C. Hafien et al. [17] ont fait une simulation numérique d’un écoulement autour d’un
profil d’aile de type NACA 4415 muni d’un volet poreux placé en différentes positions sur
I’extrados varie entre 0.5C et 0.75C et braqué a différents angles compris entre 30° et 65°, le
profil est fixé a une incidence de 15° et sa porosité varie entre 10-6 et 10-12 m2. Le contr6le
passif de 1’écoulement est étudié par un code de calcule Fluent en deux dimensions, en
considérant 1’écoulement en régime laminaire pour un nombre de Re = 3.33.105 et ils ont
comparé les résultats avec un cas sans controle. D’apres les résultats ont conclu que :

— L'augmentation de Cz par rapport au cas sans controle.
Le Cz est d'autant plus important que la position du volet d'extrados s'approche du bord de fuite
et que le braquage est important.

M.HAFEZ et E. WAHBA, en 2007 [18] : Ont étudié par simulation numérique un
écoulement laminaire transonique autour d'un profil de type NACA 0012, pour deux cas, le
premier I'écoulement est visqueux et bidimensionnel a différent angle d'attaque (o = 0, a =10),
a différent nombres de Mach (M = 0.8, M = 0.9) et pour un nombre fixe de Reynolds Re = 500.
Le deuxiéme cas, 1’écoulement est tridimensionnel visqueux et non-visqueux & différent angle
d’attaque (M =1, M= 3), a différent nombres de Mach (M = 0.84, M = 0.9) et pour un nombre
fixe de Reynolds Re = 1000. Les résultats obtenus ont été comparés par ceux trouvés dans la
littérature pour les régimes subsoniques et supersonigue.

Varatharajan R Madhanraj and Dilip A Shah [19], ont analysé les variations de CL
et CD par rapport a différents angles d’attaque en utilisant les outils de la CFD. Le coefficient
de portance et de trainée est comparé a la valeur standard dans la littérature. Ils sont conclus
que :

— Dans tous les cas jusqu'a I'angle de décrochage si la portance augmente, simultanément la
trainée augmente également.

— L'angle d'attaque effectif est de 70 a 140. En dessous de 70, il y a trés faible portance et apres
140 décrochage et I'angle critique de I'attaque est atteinte.

— A l'angle d'attaque est a 50, la pression est de 2,452 x 10002 a en haut et -4,735 x 10002
Pascal en bas.

— A l'angle d'attaque de 150, la pression est de 2,46 x 10002 Pascal en haut et -6.159 x 10002

Pascal en bas.
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— La separation du flux affectera la génération de portance dans la section de profil

aérodynamique

Conclusion :
Dans ce chapitre nous avons cité les différents travails réalisés sur ce sujet, en particulier les
profils NACA.

J’ai donc décidé d’avancer et de rechercher ce travail sur I’étude du changement d’angle

d’attaque dans le champ de I’avion.
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Chapitre 3 : Simulation et modélisation

1. Introduction :

L'aérodynamique est la science de I'étude des mouvements de l'air autour des objets. En
d'autres termes, elle concerne les phénomeénes qui sont introduits chaque fois qu'il y a un
mouvement relatif entre le corps et I'air qui I'entoure. Un objet peut se déplacer dans un fluide
statique (Avion en vol) ou étre enfermé dans un fluide en mouvement (Maquette dans une
soufflerie). Le domaine d'étude peut étre divise en aérodynamique compressible et
incompressible en fonction du nombre de mach, c'est-a-dire selon le rapport entre la vitesse
d'écoulement et la vitesse du son [20].

— Aérodynamique incompressible subsonique
Ma <0,4;22=0 L1
ot

— Aérodynamique compressible subsonique (Pour des nombres de mach compris entre 0,4et1).
— Aérodynamique compressible supersonique (Pour des nombres de mach compris entre let5).
— Aérodynamique compressible hypersonique (Au-dela de mach 5).

2. Caractéristiques aérodynamiques d’un profil :
Tout profil aérodynamique émergeé dans un fluide en mouvement engendre une force dite

Résultante R comme montré sur la figure suivante :

Portance g -« == == Résultante
aérodynamigque

Angle
d'incidence

Trainée

7
B ——
Vent relatif Centre de

poussee

Centre de
gravité

Figure III-1 : Représentation des efforts aérodynamiques et la distribution de la pression [21].

2.1. Portance :

La portance est définie comme le résultat des forces exercées par un fluide dans une
direction naturelle de la vitesse d'écoulement. C'est la partie utile de la résultante. Une fois qu'il
est égal ou supérieur au poids d'un avion, il peut maintenir I'équilibre dans les airs. C'est cette
composante de la résultante aérodynamique qui maintient I'avion en l'air, et la portance est une

combinaison de surpression (Sur I’intrados) et de basse pression (Sur I’extrados) [22].
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' portance

fl ux d'air -

Figure. I1I-2 : Portance

La force de portance est donnée par la formule suivante :

Fz = pV2SCz 1.2

11 existe plusieurs hypotheses sur I’origine de la portance :

2.1.1. Selon le théoréme de Bernoulli :

Pour une incidence positive (bord d'attaque sur le bord de fuite), I'asymétrie du profil crée des
vitesses plus élevées sur I’extrados et une vitesse plus faible sur I’intrados. Selon la théorie de
Bernoulli, cela se traduit par des pressions plus fortes sur 1’intrados que sur 1’extrados, donc
une portance dirigée vers le haut. Cette interprétation ne s'applique pas bien a la portance des

profilés minces et des panneaux plats sans épaisseurs ou profils symétriques [23].

—

Angle Ligne du flux d’air —_
d’attaque  ———l E—— T —
- /'—'_—\'“x —_—— B
! ’ B .
S— \"\
|  Pointde ] e ——— —
stagnation e ————— T —
Angle . - .
L . Ligne du flux d’air e
d’attagque e Z — —
3 . S —

Figure III-3 : Angle d'attaque suivant la position de l'aile.

2.1.2. Selon ’effet Coanda et 1a loi de Newton :
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Du fait de la viscosité, la masse d'air en mouvement qui rencontre un profil en déme suit la
surface de ce profil, la masse d'air est dérivée, de sorte qu'elle reste "collée™ a la surface de
I'aile. (Effet Coanda), La loi de Newton. En réaction a I'impulsion de la masse d'air déviant dans
une direction (Vers le bas pour obtenir un profil porteur), L'aile est tirée dans I'autre sens (Vers
le haut), selon la troisiéme loi de Newton. Tout corps A (Profil) qui exerce une force sur un
corps B (Air) est soumis & une force d’intensité égale, dans le méme sens, mais dans des sens
opposés, ce corps B [24].
2.1.3. Selon le théoreme de Kutta-Jokowski :
A une vitesse subsonique, la portance d’une aile de grand allongement est proportionnelle a la
circulation de I'air autour delle (théorie de Kota - Joukovski). C’est la condition de Kutta qui
impose la valeur de la circulation qu'il n'y ait pas de vitesse illimitée sur le bord de fuite [25].

2.2. Trainée :
Par contre, la trainée est définie comme le résultat des forces exercées par un fluide dans le sens
de la vitesse d'écoulement. C'est la partie nuisible de cette découverte. Il faut savoir que plus
cette trainée est faible, plus il est facile de faire avancer lI'avion. Cette trainée est caractérisée
par :
— Le point d’application : Centre de poussée
— Ladirection : Parall¢le a I’écoulement de 1’air.
— Le sens : Du bord d’attaque vers le bord de fuite.
— L’intensité

Fx =2 pV2SCx III.3

Cx : est le coefficient de trainée qui dépend de la forme du profil, 1’état de surface du profil,
I’angle d’attaque et de la vitesse a I’infini [26].
3. Moments aérodynamiques :
Une force (F) exercée au niveau du centre de gravité de tout objet solide qui ne fait pas tourner
ce corps. Si le point d'application est espacé a une distance (d) du centre de gravité, alors la
force produit un effet qui tend & faire tourner I'objet, et le moment est le produit d'une force

avec une distance [27].

M = pV2SCCm II1.4

4. Coefficients aérodynamiques :
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La résultante aérodynamique varie selon de nombreux paramétres (surface, vitesse de vente
relative, densité de I’aire, etc. ...), Le résultat varie également en fonction de la forme de l'aile
plate. Son profil, son état de surface et son incidence. On a coutume de regrouper ces derniers

paramétres et de les représenter par des coefficients appelé coefficients aérodynamique [28].

— Le coefficient de portance : Cz= % II1.5
2PV
— Le coefficient de trainé : Cx = lpF";s I11.6
PPV
— Le coefficient de moment : Cm = lvaZs 1.7

2V’ o

Pour déterminer les forces qui s'appliquent a un profil, il faut connaitre les distributions de
pression et de frottement autour du profil, ce qui équivaut a déterminé les coefficients de

pression Cp et de frottement C f. En général, ces coefficients s'écrient sous la forme [28].

P-P _ P-P
CP = ey = Ty 1.8
cf =2 1119

5. Les principales caractéristiques aérodynamiques des profils :
La meilleure fagon de consigne les résultats des expériences sur les profils aérodynamiques
consiste a tracer des courbes qui indiquent
— Le coefficient de portance Cz.
— Le coefficient de trainée Cx.
— Le rapport de la portance a la tramée et la position du centre de poussée [29].
(Québec) : Aérodynamique subsonique
6. Différents écoulements :
On appelle écoulement le déplacement de 1’air par rapport a un objet. On distingue trois grands
types d’écoulement [30] :
6.1. Ecoulement laminaire :
Les particules d’air glissement parfaitement les unes sur les autres sans echange de particules
entre elles. Elles suivant un mouvement rectiligne et paralléle
6.2. Ecoulement turbulent :
Les particules d’air ont des trajectoires quasiment paralleles entre elle, mais qui ne sont plus

rectilignes, tout en se déplacant globalement dans le méme sens a la méme vitesse.
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6.3. Ecoulement tourbillonnaire :
L’écoulement est trés désordonné, les particules se mélangent et ne suivent ni une trajectoire
rectiligne ni parallele, et certaines particules peuvent remonter le courant et former ainsi des

tourbillons

Figure I1I-4 : Ecoulement d’air [31].

7. Couche limite :

Lorsque les flux d'air rencontrent une surface solide, leur vitesse d'écoulement diminue
progressivement au fil du temps. Cette zone ou l'air ralentit pres de la surface est appelée la
couche limite. L'épaisseur de cette couche limite varie selon plusieurs facteurs. D'une part, plus
la vitesse initiale de I'air est élevée, plus la couche limite sera mince. D'autre part, plus la surface
est lisse, plus la couche limite aura une faible épaisseur. En d'autres termes, une vitesse
d'écoulement rapide et une surface peu rugueuse contribuent a réduire I'épaisseur de la couche

d'air ralentie pres d'un objet solide [32].

Zone de transition
[

. '_;_ _Couche limite turbulente
: |

Couche
limite _Eventueliement
[}
Iaminaire — / decollement

Ty : s

f Transition \ Couche limite turtudente

Figure III-5 : Couche limite sur un profil [33].
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La couche limite revét une importance cruciale, car elle influence directement la trainée de
frottement qui s'exerce sur l'aile d'un avion. Cette couche d'air ralenti peut adopter deux régimes
distincts : laminaire ou turbulent.
_ L'écoulement laminaire : se caractérise par un mouvement ordonné et parallele des filets
dair
_ I'écoulement turbulent : présente des mouvements désordonnés et tourbillonnaires.

La nature laminaire ou turbulente de la couche limite affecte considérablement la
résistance au frottement, et donc les performances aérodynamiques de l'aile.
8. Modele mathématique :
Les modéles mathématiques qui s’appliquent a I’aérodynamique sont comme suit :
— Les équations de Navier-Stokes lorsque les effets visqueux ne sont pas négligeables.

— Les équations d'Euler ou de fluide parfait, lorsque les effets visqueux sont négligeables.

— Equation de Bernoulli
— L'équation d'état du gaz (Modéle du gaz parfait pour l'air) [34].

8.1. Equations de Navier-Stokes :

En mécanique des fluides, les équations de Navier —stocks sont des équations aux derivéees
partielles non —linéaire qui d’écrivent le mouvement des fluides dans I’approximation des
milieux continus. Elle Elles modélisent par exemple les mouvements de l'air de I'atmosphere,
les courants oceaniques, I'écoulement de l'eau dans un tuyau, et de nombreux autres
phénomenes d'écoulement de fluides [34].

8.2. Formulation différentielle :

Il existe bien des formes des équations de Navier-Stokes. Nous n'en présenterons que certaines.
Ces formes dépendent aussi des notations utilisées. Ainsi, il existe plusieurs fagons équivalentes
d'exprimer les opérateurs différentiels. La formulation différentielle de ces équations est la
suivante :

— Equation de continuité ou équation de bilan de la masse :

P | o =
S+ V(pv)=0 I11.10

— Equation de bilan de la quantité de mouvement :
a(”V) +7.(pVQV) = —7P + V.7 + pf II.11
— Equation de bilan de I'énergie :

—) —>

a(p )|7 [(pe + p)19] = 7(1 19) + p#. j q+y .12
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8.3. Equation de Bernoulli :

L’équation de Bernoulli est trés utile en aérodynamique. Naturellement elle contient des
hypothéses simplification par rapport aux équations de Navier Stokes

— Fluide non visqueux

— Ecoulement irrotationnel, c'est-a-dire :

Vxu=0 II1.13
p.% +p.g.Z + P = constante II1.14

- oAt = S0 =

Figure II1-6 : Théoremes de Bernoulli [35].

8.4. Paramétres adimensionnels :

En raison de la complexité des équations de Navier-Stokes régissant I'aérodynamique, il est
ardu de les résoudre analytiquement. C'est pourquoi les essais en soufflerie constituent une
approche expérimentale cruciale pour acquérir des données précises sur le comportement des
écoulements dair et leurs répercussions sur les structures aérodynamiques. Ces tests en
conditions controlées permettent d'obtenir des informations fiables sur les phénomenes
aérodynamiques, palliant ainsi les difficultés liées a la résolution purement théorique de ces
équations. Toutefois, pour que les essais en soufflerie sur des maquettes a échelle réduite soient
représentatifs des conditions reelles, il est impératif de respecter certaines regles de similitudes.
La conversion de I'équation de la quantité de mouvement en une forme adimensionnelle, liant
des grandeurs sans dimension, permet de mettre en lumiére des parametres adimensionnels
cruciaux. Ces parametres sans dimension jouent un role clé dans I'établissement d'une similitude
appropriée entre le modéle réduit testé en soufflerie et le cas réel a pleine échelle, assurant ainsi
la validité et la pertinence des résultats obtenus expérimentalement [36].

8.4.1. Nombre de mach :

22




Chapitre 3 : Simulation et modélisation

Le nombre de mach M est un nombre adimensionnel et c’est le rapport entre la vitesse de

I’écoulement V et la vitesse du son a

M= III.15

a

Fréquemment, le nombre de Mach est privilégié pour quantifier la vitesse de vol, plut6t
que d'utiliser simplement la valeur de la vitesse. Cette préférence pour le nombre de Mach n'est
pas anodine. En effet, son utilisation ne permet pas seulement de quantifier I'amplitude de la
vitesse d'écoulement, mais aussi de prendre en compte d'autres facteurs importants. En intégrant
la vitesse du son dans son calcul, le nombre de Mach fournit une mesure relative de la vitesse
d'écoulement par rapport a la célérité du son dans le milieu considéré. Ainsi, il apporte des
informations supplémentaires cruciales, notamment sur les effets de compressibilité du fluide,
qui deviennent significatifs a des vitesses élevées proches ou supérieures a la vitesse du son.
L'utilisation du nombre de Mach ne se limite pas a une simple quantification de la vitesse
d'écoulement. En réalité, cette grandeur adimensionnelle révéle également des informations
essentielles sur les caractéristiques physiques intrinséques de I'écoulement. Lorsque le nombre
de Mach évolue, des changements distincts et significatifs se produisent dans la nature physique
méme de I'écoulement. En effet, la variation du nombre de Mach implique des modifications
profondes des propriétés de I'écoulement, telles que les effets de compressibilité, la formation
d'ondes de choc et les phénomenes associés a des régimes transsoniques ou supersoniques.
Ainsi, le nombre de Mach ne se contente pas de quantifier la vitesse, mais offre également un
apercu crucial des comportements physiques complexes qui régissent I'écoulement, permettant

une compréhension plus approfondie des phénomenes aérodynamiques [37].

Selon le nombre de mach locale nous distinguons les régimes de vol suivants :
— Subsonique siM <1

— Transsonique si 0.8 <M < 1.2

— SoniquesiM =1

— Supersonique si 1 <M <5

— Hypersonique si M > 5
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La vitesse locale maximale est
(ﬂe“eure = 12 vitesse du son

M=0,72 (nombre de Mach critique)

.— Onde de choc normale

Ecoulement

supersonique Ecoulement subsonique o Décollement

possible

M=0,77

Ecoulement

/— Onde de choc normale
supersonique

Décollement

e N = >

M=0,82
e Onde de choc normale

Figure III-7 : Différents régimes d’écoulement [38].

8.4.2. Nombre de Reynolds :
Soit 1’écoulement de vitesse caractéristique U, de dimension caractéristique L, d’un fluide de

masse volumique p et de viscosité p. [39].

Le nombre de Reynolds caractéristique de cet écoulement est le nombre sans dimension: Re=
U/v=p/u

- Re <2000 : Ecoulement laminaire

- Re > 4000 : Ecoulement turbulent

- Pour 2000 < Re <4000, on observe un régime de transition
9. Conclusion :

Dans ce chapitre, nous avons défini les différentes catégories des profils aérodynamiques

ainsi que leurs caractéristiques, Nous avons également pris une idée sur les équations

essentielles de 1’aérodynamique.
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Chapitre 4 : Expérience et traitement de résultat

1.Introduction :

Dans ce mémoire, on utilise les outils de la CFD pour simuler I’écoulement a travers le profil
NACA 2412. L’objectif principal du chapitre est de présenter la démarche numérique utilisée,
les différents schémas numériques utilisée, ainsi que d’expliquer la méthodologie de simulation.
2. Présentation de I’interface ANSYS Workbench :

Le Workbench permet de geérer les fichiers et le lancement des différents logiciel a

partir d’une fenétre unique.

&) X
PR omers e sons e o ox
A 5
3 otes
<
s Optonde mie 3 ur_ Excuter i tache a promer plon =

E3 Maanétostatioue

& Mécaniaue des fiuides (CFX)
& Mécaniaue des fluides (Fluent
& Mécaniaue des fluides (Polvflc
& Mécaniaue des fluides en turb
W Modale

9 Modale (ABAOUS)

9 Modale (SAMCEF)

& Moulage par soufflage (Polvfic
@ Réponse harmoniaue

& Réponse hvdrodvnamiaue

i Réponse spectrale

Structure statiaue

Structure statioue (ABAOUS)
Structure statiaue (SAMCEF)
4 Structure transitoire

4 Structure transitoire (ABAOU¢
3 Structure transitoire (SAMCEF
re

CEEOEOE

oG
Vibration aléatoire
@ Systémes de composants
@ Systémes personnalisés
m Exploration de la conception
@ Systémes de connexion exter

RA 13:46
24/04/2024

‘ 18°C Trés ensoleillé

Figure IV.1. La fenétre principale du Workbench.

C’est a partir de 1a que vont étre créer les fichiers, lancés les logiciels et gérées les
interactions entre les différents logiciels utilisées pour la géomeétrie, le maillage, la simulation
proprement dite et le posttraitement.

3. Créer un systéme d’analyse mécanique des fluides :
Pour créer « Analysis system », ¢’est-a-dire une chaine de calcul pour une simulation fluent ;
on suit les étapes suivantes :

* sélectionner avec la souris fluide flow (FLUENT) dans le menu de gauche

«faire glisser dans la fenétre principale « projet schématique » (Figure 1V.2)
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ion NACA2412 - Worl

Extermons  Taches | Al

Mécanique des fluides (Fluent)

Figure IV.2. Les différentes étapes

4.Présentation du profil utilisée NACA 2412 :

Les noms des profils, ici composés d’une série de quatre chiffres, possédent la signification

suivante :

*|e premier chiffre exprime la cambrure en pourcentage de la corde

*|e deuxieme chiffre indique la position de la cambrure maximale en deuxieme de la corde

*les deux derniers chiffres représentent 1’épaisseur relative en pourcentage de la corde.

Ainsi, le profile NACA 2412 a une cambrure relative de 4% dont la valeur maximale se situe a

2% de la corde et posséde une épaisseur relative de 12% De la corde.

/,//) ——— ———
e o _ —
/ o -
Open full size plan in new window Open paginated plan in new window
Download PDF file SVG image as text file
user-000 - NACA | Add airfoil Clear all
. (nacaz412-i|) NACA 2412 NACA 2412 airfoil Remove
Max thickness 12% at 30% chord Airfoil details
Max camber 2% at 40% chord Airfoil plotter

Figure 1V.3. Profil NACA 2412

5. Dessiner la géométrie :

Cette étape consiste a dessiner la géométrie du probleme : le profil d’aile et le domaine

fluide environnant, avec le logiciel ANSYS design modeler.

5.1. Dessiner le profil :
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*[mporter un profile d’aile 2D a partir de site de NACA
*Creer une surface
5.2. Dessiner croquis du domaine :

On va maintenant dessiner le domaine de calcul autour du profil d’aile. Le mode
« sketching » permet de réaliser des tracés (sketch) dans un plan.
*Sélectionner XY plane
* Passer en mode « Sketching » en cliquant sur « sketching » au bas de fenétre « tree outline »
* Domaine fluide : le profil est placé dans un champ d’écoulement qui est composé d’un demi-
cercle en amont jumelé avec un rectangle suffisamment large en aval.

* paramétrage de la géométrie : une longueur de 15 et un diametre de 7.5

Figure IV.4.l1a géométrie

6. Maillage du domaine fluide :
l.lancer le logiciel de maillage depuis le Workbench : comme 1’étape précédente est
validée, cela ouvre directement le logiciel de maillage « ANSYS Meshing » et charge la
géométrie créée lors de 1’étape 2.
2.repérage des conditions aux limites : la premiéere étape consiste a identifier et a nommer
différentes parties de la géométrie afin de :
- Définir les conditions aux limites du probléme (entrées, sortie etc....).

- Définir les conditions sur le maillage au niveau des différents sélections.
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6.1. Génération du maillage :

Figure IV.5. Maillage de la geométrie

T

e
|

[TI]]

.....
T

||||||
|||||||

Figure IV.6. Zoom de maillage.

Le tableau suivant indique les caractéristiques du maillage obtenu :

Tableau 4.1 tailles du maillage.

Nombre de noeuds 212446
Nombre de maille 211500

7. Mise en donnees et simulation :
De retour dans la fenétre WorkBench, 1’étape de maillage a été actualisée, on peut passer a

I’étape suivante qui consiste a mettre en données le probléme sous fluent.
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La fenétre présentée dans la figure IV.7 apparait, en premier lieu, qui sert a indiquer si 1’on va

travailler en 2D ou en 3D, en monoprocesseur ou en paralléle et si besoin est, a préciser le
répertoire de travail.

(W I Fluent Launcher 2021 R1 (Setting Edit Only) o x
@l Ciprojet Fluent Launcher I
= e E
tér ' y:
Simulate a wide range of steady and transient industrial applications using the h
general-purpose setup, solve, and post-processing capabilities of ANSYS Fluent B
including advanced physics models for multiphase, combustion, electrochemistry, |
and more.
f’, Dimension
]
=
]
] }
2 Options
8 Double Precision e
i P
- Display Mesh After Reading
(C) Do not show this panel again
(O Load ACT | ——=
Parallel (Local Machine)
Solver Processes 4 =
Solver GPGPUs per Machine 0 :
~ Show More Options ~ Show Learning Resources
r Tout affcrer / Personeutees m Cancel Help

= Jit o oo |

21°C Ensoleille ) @8 FRA

b

1
13/05/2024

Figure 1V.7.1a fenétre d’ouverture d’ Ansys fluent

7.1. Réglage des parameétres du solveur :
7.1.1 Général : les parametres suivant servants a imposer les différents parametres du

solveur, avant de lancer le calcul.

Task Page

General

Mesh

[ Scale... ] [Report Quality]

)
[ oo )

Solver

Type Welocity Fornmulation
= Pressure-Based = Absolute
Density-Based Relative

2D Space
= Planar

Figure IV.8. Choix de solveur

7.1.2 Speécification des modeles physiques : le choix du type d’écoulement et les équation

adéquates pour résoudre le probléme sont sélectionnés dans cette étape.

30




Nous ne pouvons pas afficher I'image.

Chapitre 4 : Expérience et traitement de résultat

Display... ; I
@ Info @ @
[l Units... Check . Quality

Outline View

Filter Text

- Setup

@ General
@@ Models
B Multiphase (Off)
Energy (Off)
= Viscous (SST k-omega)
" Radiation (Off)
Heat Exchanger (Off)
L Species (Off)
+ I Discrete Phase (Off)
. Solidification & Melting (Off)
1 Acoustics (Off)
—

I Viscous Model

Model
Inviscid
Laminar
Spalart-Allmaras (1 egn)
k-epsilon (2 eqgn)

® k-omega (2 eqn)

Transition k-kl-omega (3 eqn)
Transition SST (4 eqn)
Reynolds Stress (5 eqgn)
Scale-Adaptive Simulation (SAS)
Detached Eddy Simulation (DES)

k-omega Model
Standard
GEKO
BSL
® SST

k-omega Options
Low-Re Corrections
Options
Curvature Correction

« I

x

Model Constants -
Alpha*_inf

4

Alpha_inf

0.52

Beta*_inf

0.09

al

0.31

Beta_i (Inner)

0.075

Beta_i (Outer)

0.0828

TKE (Inner) Prandtl #

1.176

TKE (Outer) Prandtl #

1

SDR (Inner) Prandtl #

2

SDR (Outer) Prandtl #

Figure IV.9. Des modeles physiques

7.1.3. Spécification du fluide utilisé : dans notre cas, nous avons choisis I’air comme

fluide d’écoulement avec une viscosité constante de 1.802*10-5 kg/(m*s)

Outline View

I Create/Edit Materials
Name
air

Chemical Formula

Display... I
(D Info %)
fl# units... Che

Filter Text

" Radiation (¢
Heat Exchar
Species (Off
+ 4 Discrete Ph
. Solidificatio
i Acoustics (d
<} Structure (G
] Potential/Li

- &F Materials

Material Type
fluid

Fluent Fluid Materials

air
Mixture

none

Properties

Density [kg/m?] constant
1.225
Viscosity [kg/(m s)] constant

1.802e-05

X
Order Materials by
» ® Name
Chemical Formula
[ Fluent Database... ]

- [GRANTA MDS Database...]

[ User-Defined Database... ]

v || Edit...

v || Edit...

=) & Fluid
& air [Change/Create] [Delete] Close
&> > i — S
—— — —

Figure IV.10. Specification du fluide utilisé

le logiciel de maillage et qui sont :

» Pressure outlet : pour la sortie (figure. IV.12)

» Velocity inlet : pour I’

entrer (figure. IV.11)
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o
; — o= Pressure Outlet
sRa=sAaT |8
Zone Name
Domain . outlet
Mesh Momentum Therma Radiatior Species DPM Multiphase Potentia JDS
O i:::lay.‘. @ @ Backflow Reference Frame Absolute ¥ ) Biirface
Y Gauge Pressure [Pa] 0 >
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Fig.IV.12. Condition aux limites (inlet)
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N
B wan
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Domain =
Adjacent Cell Zone
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O Info @ Wall Motion Motion
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Figure IV.13. Conditions aux limite (airfoil)

7.1.5. Définition des valeurs références . sous le menu (report/reference values), on définit

le point ou commence le calcul et on fixe le calcul par rapport a I’entrée dans I’option (compute

from : inlet)

Task Page

Reference Values

Compute from
inlet
Reference Values

Area [m2]

Density [kg/m-=>]

Depth [m]

Enthalpy [J/kg]

Length [Mm]

Pressure [Pa]

Temperature [K]
Velocity [m/s]

Figure 1V.14. Valeur de r

7.1.6 Définition des conditions de convergence :

O
288.16
45.59974%4

éférence

sous le menu (solve/monitors), on

précise le degré de convergence pour le résiduel et on exige aussi 1’affichage du coefficient de

portance CL pour chaque itération.
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B Residual Monitors >
Options Equations
v| Print to Console Residual Monitor Check Convergence Absolute Criteria
¥ Plot continuity 4 4 1e-06
[Curves...][Axes...] x-velocity = = 1e-06
Iterations to Plot y-velocity v v 1e-06
1000 = k v v 1e-06
omega o o 1e-06

Iterations to Store

.

1000 -

[Convergence Conditions...]

Show Advanced Options

m [Plot] [cancel| [Help|

Figure IV.15. Les conditions de convergence

7.2 Initialisation de la solution : la procédure itérative exige que toutes les variables soient
initialisées avant de prédire une solution, une estimation réaliste améliore la stabilité de la
solution et accélére la convergence ; pour notre étude, I’initialisation est réalisée par rapport
aux conditions a [I’entrée c’est-a-dire la vitesse d’entrée, [’étape est réalisée

par : « solve/initialize »

7.3 Lancement du calcul : il est effectué par :*’solve/Run calculation’’, dans cette rubrique,
on fixe le nombre d’opérations des itérations et on lance le calcule par :*’calculate’’, I’opération
de calcul va étre entamée immédiatement, elle s’arrétera si la condition de convergence est
réalisée sinon, le calcul continue jusqu’a la réalisation de la derniére itération, dans ce cas-la on

doit relancer 1’opération de calcul si la convergence n'est pas accomplie.
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8. Validation :

velocity_contour
Velocity Magnitude
566e+01
5.09e+01
4.53e+01
3.96e+01
3.40e+01
283e.+01
226¢+01
1.70e+01
1.13e+01
5 66e+00
0.00e+00

[mv's)

Figure IV.16 Contours de vitesse pour un angle d’attaque 0 dégrée (d’prée le site de NACA)

Figure IV.17 Contours de vitesse pour un angle d’attaque 0 dégrée

La Figure IV.16 a été extrait du site Web de la NACA. La Figure IV.17 est le résultat de la
simulation qu’a effectué. On remarque qu'il y a une correspondance dans les valeurs et dans les

changements de vitesse, et donc notre travail est considéré comme étant le méme avec celui de

la littérature.
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9. Résultat :

Residuals
continuity
»x-wvelocity 1e+02 —J

y-welocity
K

1e+00

omega

1e-02

1e-04

1e-06 -

1e-08

1e-10

1e-12

o 20 40 S0 80 100 120 140 150 180
Iterations

Figure IV.18. Les Résidus

La figure. IV.29 montre la courbe des résidus, tracée en fonction du nombre d’itérations, durant

la phase de simulation avec un critére de convergence double précision de 10-6

contou r-1
Welocity Magn itude

S ESaes O

S.05es 01 comiir1
Velocity Magnitude
4 S53e+ 01

5680101
3 SSer 01 5.090:01
3 39+ 01 453401
—

LT 3.960+01

3.3%:01
2 PEer 01

2.83e+01 Y
1 FOer 01

2.260+01 -
1.13 a1 1.70e+01 .
5 SSes 00 1132401 T —
O O0e+ 00 5.680+.00

[m's ]

0.00e+00

Figure 1V.19. Contours de vitesse pour un angle d’attaque 0 dégrée
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Figure IV.20. Contours de vitesse pour un angle d’attaque 5 dégrée

b———

Figure IV.21. Contours de vitesse pour un angle d’attaque 8 dégrée

R —

Figure IV.22. Contours de vitesse pour un angle d’attaque 11 dégrée
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Les Figures IV.19-Figure 1V.22 représentent les contours de vitesse pour les différents
angles d’attaque. A I'avant du profil aérodynamique, on observe un ralentissement progressif
de I'écoulement jusqu'a atteindre un point de vitesse quasi nulle, ce qui correspond a la
stagnation de I'écoulement. Cette décelération est le résultat de I'effet de la couche limite, une
fine couche d'air en contact avec la surface du profil ou la vitesse devient nulle en raison des
forces de frottement. Apres un certain temps, les conditions de non-glissement s'installent, c'est-
a-dire que la vitesse de I'air a la paroi est effectivement nulle. Enfin, au bord de fuite du profil,

le flux d'air est interrompu, conduisant & la formation d'une zone de sillage turbulent.

Figure IV.23. Contours de la pression pour un angle d’attaque 0 dégrée

pressu re-
Static Pressure
1.27e+03

7.2 es02

1. 78e+02

3 66e+02

-9.11er02

-1 450,03

-2.00e.03

-2 54e.08

8 09erm@

3 &3 erme

-418er3
[Paj]

Figure IV.24. Contours de la pression pour un angle d’attaque 5 dégrée
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-

1 . 27 er03

631 e.02
=2 .52e+00
-538e+02
-1 . 27 e.03
-1 .91 es03
-2 . S4e.03
= . 18e.03
= .81 es03

-4 ade.03

-5 08e+s03

Figure 1V.25. Contours de la pression pour un angle d’attaque 8 dégrée

Figure IV.26. Contours de la pression pour un angle d’attaque 11 dégrée

Les figures 1V.20- 1V.23 représentent les contours de pression pour les différents angles. Nous
remarquons que nous avons une pression plus élevée a I’Extrados et une pression plus faible a
I’intrados. Ainsi, lorsque nous avons une basse pression, c'est que la surface supérieure des
profils aérodynamiques est poussée vers le haut, parce qu'il est absorbé par la basse pression.
Alors qu’a L’extrados, La zone verte représente la pression positive que nous devrions obtenir.
C'est pourguoi nous obtenons une sorte de force ascendante et une force de poussée venant du

bas, ce qui se traduit par une force de portance.
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wvelocity-wectors
velocity Magnitude
5 66e+01
5 0Se+01
4-53+01
S.o6s501
S.40&+014
2e3sreo1
= Z26er 01

13- T OexO1
1 ASex01
S E&7ex0O
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Figure IV.27. Vecteurs de vitesse pour un angle d’attaque 0 dégrée
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Velocity Magnitude —
5 66e+01
s osSe+ro1
4 S3er01
S o6er01
3 4a0er01 —
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Figure IV.28. Vecteur de vitesse avec un scalaire 0,01
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Figure 1V.29. Vecteurs de vitesse pour un angle d’attaque 5 dégrée
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wvector-4

velocity Magnitude
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Figure IV.30. Vecteurs de vitesse pour un angle d’attaque 8 dégrée
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Figure IV.31. Vecteurs de vitesse pour un angle d’attaque 11 dégrée

Les figures 1V.24-1V.28 représentent les vecteurs de vitesse pour les différents angles. On
observe que I'écoulement d'air rencontre une zone de stagnation a I'avant du profil. Cependant,
il ne s'agit pas d'une recirculation du fluide, mais plut6t d'une région ou l'air est pratiqguement
immobile. Ensuite, I'écoulement passe au-dessus de cette zone de stagnation et continue son
chemin le long du profil aérodynamique. Bien entendu, en raison de la condition de non-
glissement, la vitesse de l'air est nulle au niveau de la paroi solide, conformément aux lois de

la mécanique des fluides.
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Figure 1V.32. Coefficient de portance

Pour 5 Dégrée :

0.2000

0.0000 -f\

0.2000
-0.4000 -}
-0.6000

-0.8000

Cd

1.0000 1
-1.2000
-1.4000
-1.6000

1.8000

-2.0000

0 100 200
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Figure IV.33. Coefficient de trainée
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Figure IV.35 Coefficient de portance
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Chapitre 4 : Expérience et traitement de résultat

Pour 8 Dégrée :
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Figure IV.37. Coefficient de portance
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Figure 1V.38. Coefficient de trainée

Figure IV.39 Coefficient de portance
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Chapitre 4 : Expérience et traitement de résultat

Pour 13 Dégrée :
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Figure 1V.40. Coefficient de trainee
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Figure 1V.40. Coefficient de portance

Nous remarquerons que les résidus continueront de diminuer, mais les coefficients de portance

et de trainée ont tendance a converger beaucoup plus tét, donc pour des coefficients de portance

et de trainée précis, nous n'aurons peut-étre besoin plus de quelques centaines d'itérations avant

que la valeur de la portance et de la trainée ne change pas trop, nous pouvons donc voir que les

coefficients de portance et de trainée n’ont pas changé depuis un moment.

Tableau IV.1 Cx et Cz par rapport a I’angle d’attaque profil NACA 2412

Angle d’attaque Coefficient de portance | Coefficient de trainée
0 0.901 -2.8
5 0.962 0.1
9 0.983 0.125
11 0.999 0.11
13 1 0.20
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Chapitre 4 : Expérience et traitement de résultat

On constate que le coefficient de portance et le coefficient de trainée augmentent lorsque
I’angle d’incidence augmente, car la surface exposée a la direction de 1’écoulement de 1’air
augmente et cela provoque 1’augmentation de la force de résistance a 1’air (force de portance et

de trainée).
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Conclusion generale




Conclusion générale

Conclusion générale :

Les efforts de recherche des aérodynamiciens ont constamment visé a identifier des principes
fondamentaux permettant d'améliorer les performances aérodynamiques. Une approche clé
consiste a exploiter I'idée de modification de I'angle d'attaque. Cette stratégie est désormais
largement utilisée dans la conception des nouvelles configurations aérodynamiques, ou I'on fait
varier I'angle d'attaque pour optimiser les caractéristiques de I'écoulement autour des surfaces

portantes.

L’objectif de ce travail est de démontrer l'effet de I'angle d'attaque sur le soulévement de

l'aile d'un avion pendant 1’écoulement en utilisant les outils de la CFD.

Les simulations numériques ont été faite avec ANSYS Fluent R2021 en modifiant I'angle
d'attaque et on a obtenu de bon résultats et satisfaisants en le comparant avec ce qui est dans la

littérature.

Apres avoir effectué des simulations numériques, il a été constaté que lorsqu’on modifie
I'angle d'attaque, le coefficient de trainée et le coefficient de portance changent inévitablement.
On observe plus I’angle d’attaque augmente, plus le coefficient de portance augmente, et c’est
ce que nous voulons. Par conséquent, on conclut que 1’angle joue un role important dans

I’amélioration des coefficients de portance et de trainée.

Comme perspective, on souhait refaire ce travail expérimentalement en introduisant

quelque modification sur ce type de profil d’aile.
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