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RESUME

L’objectif principal de ce mémoire est de simuler 1’écoulement de I’air autour d’un
profil aérodynamique NACAO012 pour deux cas, I’un pour I’aile fixe et ’autre cas [Daile
oscillante, et on fait une comparaison entre les deux cas. Ces études peuvent nous aider a
améliorer la conception des micro-véhicules aériens (Mavs) et pour la production de 1’¢lectricité
(éoliennes), des turbomachines et des rotors d’hélicoptéres. L’écoulement bidimensionnel en
régime turbulent instationnaire a faible nombre de Reynolds, pour un fluide compressible. La
méthode des éléments finis sera utilisée pour discrétiser et résoudre le systeme des équations
pour le fluide et le solide en utilisant le code commercial ANSYS WORKBENCH (CFX). Les
parameétres aérodynamiques tels que les coefficients de portance, de trainée et de pression seront
analysés. Ainsi différents parametres sont examineés tel que 1’angle d’attaque, le nombre de
Reynolds, I’épaisseur du profil aérodynamique pour 1’aile fixe, et I’effet de la fréquence réduite
d’oscillation pour 1’aile oscillante. La comparaison entre 1’écoulement autour 1’aile fixe et I’aile

oscillante montre que ’aile oscillante peut augmenter la portance et retarder le décrochage.

Mots clés : profil aérodynamique. Méthode des eléments finis. Turbulent. . ANSYS CFX



Abstract

The main objective of this thesis is to simulate the flow of air around an aerodynamic profile
NACAO0012 for two cases, one for the fixed wing and the other for the oscillating wing, and we
do a comparison between the two cases. These studies can help us improve the design of micro
aerial vehicles (Mavs) and for power generation (wind turbines), turbine engines and helicopter
rotors. The two-dimensional unsteady turbulent flow at low Reynolds number, for an
compressible fluid. The finite element method will be used to discretize and solve the system of
equations for the fluid and the solid using the commercial code ANSYS WORKBENCH (CFX).
Aerodynamic parameters such as lift, drag and pressure coefficients will be analyzed. Thus
different parameters are examined such as the angle of attack, the Reynolds number, the
thickness of the aerodynamic profile for the fixed wing, and the effect of the reduced oscillation
frequency for the oscillating wing. The Comparison of the flow around the fixed wing and the

swing wing shows that the swing wing can increase lift and delay stall.

Keywords Airfoil. Finite element method. Turbulent. Ansys CFX
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Introduction générale

Introduction générale

L’aérodynamique est I’une des branches de la mécanique des fluides. Elle est
plus spécialement réservée aux études de 1I’écoulement de 1’air, surtout autour d’une
aile d’avion ou autour d’un profil d’aile bien que ses applications deviennent de plus

en plus étendues (génie civile, turbomachines...).

L’aérodynamique des profils d’aile est une science trés récente dans le domaine
de la mécanique, puisque les premiers travaux de recherche numériques et
experimentaux remontent aux vingt uniéme siécle. L’aérodynamique d’un profil
d’aile portant en mouvement par rapport a son milieu environnant, a suscité, de
longue date, I’intérét des chercheurs tant sur le plan fondamental qu’appliqué, et aussi
bien numérique qu’expérimental. Les motivations profondes de ces recherches
trouvent leurs origines dans la connaissance et la détermination des caractéristiques
aérodynamiques des ailes aux différents angles d’incidences numériquement et
expérimentalement, et dans leur applications & un tres grand nombre de problemes
d’intérét pratique se situant dans les domaines les plus variés, des secteurs

technologiques les plus avancés de 1’industrie aéronautique.

Le battement d’un profil aérodynamique a beaucoup attiré I’attention récemment
dans la compréhension de la science fondamentale du vol dans la nature et dans les
applications pratiques pour le développement des micro-air-véhicules (MAVS)
oiseaux et insectes , et pour la production de 1’électricité (éoliennes), des turbo-
machines et des rotors d’hélicoptéres, dans ce sens, I’étude de 1’oscillation d’un profil
aérodynamique est un sujet des nombreux travaux expérimentaux et numérique des
chercheurs afin d’améliorer les performances des profiles aérodynamique et
minimiser les traines. Notre étude est basée sur 1’écoulement des fluides autour d’un
profil aérodynamique oscillant pour bien connaitre le fonctionnement de cette
géométrie et avoir une bonne compréhension de la distribution des forces des trainée

et de portance afin d’améliorer les performances de notre profil oscillant.

L’objectif de la présente étude est de simuler un écoulement turbulent
compressible instationnaire autour d'un profil aérodynamique NACAOQ0012 par la
résolution des équations de Navier-Stokes en moyenne nombre de Reynolds en
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utilisant le logiciel ANSYS CFX. D’autre part on compare entre 1’écoulement de 1’air
autour un profil fixe et un profil oscillant (interaction fluide structure), aussi nous
¢tudions D’effet de quelque paramétre sur les caractéristiques aérodynamiques du
profil NACAOQ012 et sur le comportement de la couche limite turbulente pour ce type
du profil.

Ce travail est organisé autour de quatre chapitres :

Le premier chapitre introduit le contexte général et scientifique dans lequel se
place notre étude et est consacré a une synthese bibliographique sur 1’écoulement
autour d’un profil aérodynamique oscillant.

Au deuxiéme chapitre, la modélisation mathématique du probléme est présentée. Il
s’agit donc de 1’établissement des équations de Navier-Stokes moyennées sous forme
adimensionnelle.

Le troisiéme chapitre est consacré a la méthodologie détaillée et la résolution
numérique de ce systeme et on abordera les différentes étapes passées pour modéliser
le probléme,

Le quatrieme chapitre est le plus important est présenté une analyse et une
discussion des résultats obtenus.

Finalement, on termine le travail par une conclusion et expositions des perspectives.



Chapitre 1:

Etude bibliographique



Chapitre I Etude bibliographique

Dans ce chapitre on s’intéresse de rappeler les définitions et les propriétés
physiques essentielles des fluides et les caractéristiques géométriques et
aerodynamiques d'un profil d'aile ainsi que ses différentes désignations.
|.1 Domaine D’application :

Le battement des profils aérodynamiques a beaucoup attiré I’attention récemment
dans la compréhension de la science fondamentale du vol dans la nature et dans les
applications

Pratiques pour le developpement des micro-air-véhicules (MAVS) oiseaux et insectes
[1, 2, 3,4], et pour la production de 1’¢lectricité (€éoliennes) [5], des turbomachines,
des rotors d’hélicoptéres [6]. On explique en bref dans cette partie quelques
principaux domaines d’intérét de ce phénomene.

1.1.1 Micro-Air Véhicule (MAV) :

Récemment, un intérét marqué pour les petits engins volants robotisés s’est
développé. Ces engins volants, de la taille d’un oiseau ou d’un insecte, sont
communément désignés sous 1’appellation de « micro-air véhicule » (MAV) et «
nano-air véhicule » (NAV) pour les plus petits. De multiples champs d’application
existent pour de tels véhicules. On pense par exemple aux missions d’espionnage et
de reconnaissance militaire, a des missions de sauvetage, de recherche, de détection
ou d’échantillonage en milieux hostiles, que ce soit a ’intérieur ou a ’extérieur, ou
encore pour la surveillance atmosphérique et les prévisions météorologiques. Bref, ces
drones sont promis a un bel avenir, c’est pourquoi il y a une quantité significative
d’études portant sur ces sujets. Evidemment, pour que de tels engins puissent étre
efficaces dans les diverses applications décrites, plusieurs contraintes et exigences se
présentent. En effet, un tel drone se doit d’avoir une bonne manoeuvrabilité, de la
furtivité, une polyvalence (vol stationnaire et déplacement a basse vitesse, décollage
et atterrissage sur différents terrains), une autonomie de vol substantielle, tout en étant
a la fois suffisamment petit et léger et a faible colt. Les besoins énergétiques sont
donc critiques afin d’assurer le succés d’une mission, ce qui implique entre autres des
performances aérodynamiques tres élevées.

Ces engins volants, largement inspirés des insectes, des oiseaux et des chauves-
souris, deviennent aujourd’hui peu a peu une réalit¢, avec 1’amélioration des
techniques d’usinage, de miniaturisation, de controle électronique, de stockage

énergétique. Cela implique aussi des avancements multidisciplinaires importants
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concernant la mécanique du vol et le contrdle actif et passif. D’un point de vue
physique, la plupart des insectes, des oiseaux et donc des NAVS qui en sont inspirés

impliquent de I’aérodynamique instationnaire et des interactions fluide-structure.

Figure 1.2 Prototype de MAV : Mentor  figure 1.3 Un prototype de micro-véhicule
aérien

Ainsi, toujours en prenant le cas des insectes, on observe chez ceux-ci de
multiples applications d’ailes battantes : avec une paire d’ailes ou deux paires d’ailes,
avec différentes fonctions de mouvement trés complexes (3D) qui varient dans le
temps et selon le contexte, avec un mouvement de haut en bas, d’avant-arriére, de
rotation et de translation combinées. Ces ailes battent a des fréquences allant
typiguement de 5 Hz a 200 Hz chez les insectes, avec des ailes minces déformables,

comprenant des membrures rigides et des déformations qui peuvent étre a la fois

5
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actives et passives. Bref, une physique trés enrichie comparativement a
I’aérodynamique traditionnel a grand Re est a la base du vol des insectes et de la
propulsion a ailes oscillantes qui profitent ainsi des effets instationnaires tels que le
décrochage dynamique, les éjections tourbillonnaires contrdlées et méme la capture
de sillage. Evidemment, dans un premier temps, afin d’étudier et comprendre ces
phénomenes, les cas a I’étude consistent en des simplifications permettant de tirer des

informations physiques réalistes a un colt moderé.

I.1.2 Eoliennes et hydroliennes :

Une ¢€olienne est une machine permettant de convertir 1’énergie cinétique du vent
en énergie mécanique de type éolienne .cette énergie mécanique éolienne a été utilisée

au cours des ages pour pomper I’eau ou ou moudre le gain

Les machines actuelles sont utilisées pour produire de 1’¢lectricité de type éolienne

qui est consommeée localement, ou injectée sur le réseau électrique
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Figure 1.4 Schémas d’une éolienne a axe horizontal [8,9]
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D’autre part, une hydrolienne est une turbine immergée qui utilise I’énergie des
courants marins, et parfois fluviaux, pour produire de I’électricité.
Al ‘instar des ¢éoliennes qui captent 1’énergie cinétique des vents dans ’air, les

hydroliennes exploitent les fortes vitesses des courants marins

Axe horizontal Axe vertical Aile oscillante

62009 EMEQ TSNS 02109 ENEC

Figure 1.5. Familles d’hydroliennes, [10]
1.2 : Profils aérodynamiques :

1.2 .1 Définition :

On peut définir un profil d’aile d’avion comme étant un obstacle profilé qui posseéde
une faible trainée lorsque 1’incidence n’est pas trop élevée mais par contre une
portance notable. Le profil d’une aile d’avion est congu de telle sorte que
I’écoulement d’air autour de I’aile engendre une force de portance, qui compense le

poids de 1’avion et lui permettra ainsi de voler. [11]

Figure 1.6: Profil d’aile

7
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1.2.2 : Caractéristique géométriques :

Les parameétres aérodynamiques des profils dépendent fortement des caractéristiques

géométriques du profil présentés sur la Figure (1.7)

Extrados
—— d———» Bord de fuite

Bord d'attague

| a
)/ Intrados

Y
o]
h 4

Figure 1.7 : Caracteéristiques géométriques d'un profil

La corde(C) : Est la ligne droite qui connecte le bord d'attaque avec le bord de fuite.
L'angle d'attaque : Est lI'angle entre la corde du profil et la direction de I'écoulement a
l'infini (désigné par ).
La ligne moyenne est I'ensemble des points milieux des segments perpendiculaires a
la corde. On l'appelle aussi squelette du profil ou courbure moyenne. La forme de
cette ligne moyenne est la base dans la détermination des caractéristiques
aérodynamiques des profils d'ailes. Une courbure non-nulle, correspondant a un profil
dissymétrique, engendre une portance méme a un angle d'incidence nulle.

La Fleche maximale (f) : La plus grande ordonnée de la ligne moyenne par rapport a

la corde.

L'épaisseur maximum du profil (t): C’est la distance maximum entre 1’extrados et
I’intrados. L'épaisseur relative (t/c) : Est le rapport de I'épaisseur maximum a la corde
du profil. Courbure relative (f/c) : C'est le rapport de la fleche maximal a la corde du

profil.
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1.2.3 Désignation d'un profil :

Plusieurs familles des profils d'ailes ont été concgues et testées. Les plus utilisés de nos
jours, sont les profils NACA (National Advisory Commitée for Aéronautics). lls sont
couramment utilisés, ce qui les rend pratiques dans la validation des méthodes
numériques.

Il y'a plusieurs classifications des profils NACA. Les plus utilisés sont ont des
désignations a quatre et a cing chiffres. Ces chiffres nous renvoient aux

caractéristiques géométriques du profil,
1.2.4 : classification des profils NACA :

Le prédécesseur de la NASA était le NACA (National Advisory commette for
Aéronautiques). Cet organisme a étudié différentes familles de profils répondant a
diverses applications. Parmi ces dernieres, on distingue la famille de profils & quatre

chiffres, celle a cing chiffres, a six chiffres et les profils laminaires. [12]

1.2.5 Ecoulement autour d’un profil aérodynamique :

1.2.5.1 : Forces aérodynamique :

Deux causes fondamentales sont a la source des forces et des moments

aerodynamiques sur un corps tel qu’un profil aérodynamique:
a)La distribution de la pression sur la surface du corps

b)La distribution des efforts de frottement sur la surface du corps
La décomposition de la résultante aérodynamique qui a pour point d’application le
centre de poussée (qui se déplace en fonction de 1’angle d’incidence) donne une
composante verticale notée «L» et appelé portance et une composante horizontale
notée «D» et appelé trainée ces deux composantes sont toujours définis par rapport a

la direction de I’écoulement relatif.



Chapitre I Etude bibliographique

Reéesultante

Fortance aerodynamigue

Angle
d'incidence

s

Vent relatif

Figure 1.8 Forces aérodynamiques exercées sur un profil.

Le coefficient de trainée :

Tout corps en déplacement dans l'air subit des forces de frottement s’opposant a son
mouvement.

Donc le coefficient de trainée défini par le rapport entre ces deux forces :
Cp=1——— (1.2)

Le coefficient de portance :

La portance est la composante de la force subie par le corps perpendiculaire ala
direction de la vitesse infini amont.

Donc le coefficient de portance defini par le rapport entre ces deux forces :

CL = 1— (1.2)

avec CD et CL, les coefficients de trainée et de portance respectivement, Fp et F, les
forces de trainée et de portance mesurées lors d'expérimentations, U, la vitesse de

I'écoulement, ¢ la corde du profil, b I’envergure du profil et p la densité du fluide.

10
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Le coefficient de pression

Le coefficient de pression est un parameétre sans dimension utilisé pour caractériser le

champ de pression en tout point de 1’écoulement, son expression est donné par :

P—Pw
Cp = W (13)

Ou P est la pression locale, P, est la pression statique.

1.2.5.2 Propriétes de la Couche limite :

Les écoulements de fluides avec une faible viscosité et donc de trés grand
nombre de Reynolds ont lieu dans de nombreuses applications techniques, donc la
solution de limitation ou Re=co est une bonne approximation. Cette solution de
limitation limite présente toutefois un inconvénient notable: la condition de non
glissement n'est pas satisfaite, c'est-a-dire que les vitesses au mur ne sont pas nulles
mais ont des valeurs qui sont finies. La viscosité doit étre prise en compte pour
satisfaire a la condition de non glissement. Ceci prend en charge la transition de
vitesse de la valeur finit de la solution limitante proche du mur a la valeur zéro
directement au mur. Pour des nombres de Reynolds larges, cette transition ce produit
dans une couche fine prés du mur, cette couche a été introduite et appelé couche de

friction ou couche limite par le physicien allemand Ludwig Prandtlen 1904.

Fluide libre .

Couche limite
E.gr,‘,‘g,-‘gﬁ,n turbulente

Couche limite
laminaire

Figure 1.9 Couche limite sur un profil [13]

11
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En résumé la couche limite est la zone fine d’écoulement adjacente a une surface, ou
I’écoulement est retardé par ’influence du frottement entre une surface solide et le
fluide et son épaisseur est I'épaisseur dans laquelle les particules de fluides ont une
vitesse moyenne (selon X) Ux<0.99Uo tel que Uco représente la vitesse de
I’écoulement a 1’infini amont. Plus le nombre de Reynolds est grands (c.-a-d.plus la
viscosité est faible) plus fine la couche limite sera, cependant, bien que la couche
limite n'occupe géométriquement gu'une petite partie du champ d'écoulement, son
influence sur la trainée et le transfert de chaleur au corps est immense. Le concept de
couche limite implique donc que les écoulements a large nombres de Reynolds
peuvent étre divisés en deux régions de différentes épaisseurs. Dans la majeure partie
de la région d'écoulement, la viscosité peut étre négligée et I'écoulement correspond a
la solution limitante non visqueuse. C'est ce qu'on appelle I’écoulement externe non
visqueux. La deuxiéme région est la couche limite trés mince au niveau de la paroi ou
la viscosité doit étre prise en compte. Au niveau de la couche limite les deux formes
d’écoulements peuvent avoir lieu, donc 1’écoulement peut été laminaire ou turbulent.
Ce concept de couche limite a révolutionné 1’analyse des écoulements visqueux et a
permis le calcule pratique de la trainée et du décollement de 1’écoulement autour des

corps aérodynamiques.

1.2.5.2.1 Le décollement de la couche limite :

La distribution de pression imposée par I’écoulement extérieur est d’une
importance considérable pour la formation de la couche limite. Par exemple, la
position de la transition laminaire —turbulente en dépend fortement. Si la pression
augmente fortement dans la direction de 1’écoulement, comme cela peut se produire
dans la région située vers l'arriere du profil, il est possible que la couche limite se

sépare du mur.

Si nous suivons un ¢lément du fluide lorsqu’il se déplace en aval. Nous
constatons que son mouvement est déja ralenti par 1’effet du frottement; en plus il doit
se frayer un chemin le long de 1’écoulement opposant une pression croissante; ce qui
tend a ralentir I’écoulement encore plus. En continuant sont mouvement en aval
I’¢lément fluide peut s'essouffler complétement, et s’arréte, et puis par effet du
gradient de pression opposé, 1’élément fluide se déplace en sens inverse c’est-a-dire

en amont. La conséquence de ce phénomene d’écoulement renversé est la séparation

12
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de I’écoulement de la surface. Le point de séparation (c’est au-dela de ce point que
I’écoulement renversé se produit) est situé 1a ou la condition du gradient de vitesse

normale a la paroi soit nul (dV /dn=0) est satisfaite.
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Figure 1. 10 Evolution du gradient de vitesse lors du décollement sur un profil [14]

1.3 Conception de base d’une aile oscillante :

La propulsion de type ailes oscillantes ou ailes battantes s’observe dans la
nature depuis de nombreuses années. Ce mécanisme d’aile oscillante conduit a un
intéressant cas pratique d’aérodynamique instationnaire. Ces ailes sont alors animées
d'un mouvement de translation dans la verticale nommé pilonnement h(t) ainsi que
d’un mouvement de rotation nommé tangage o(z) afin de faire varier son angle
d'attaque. Selon l'ajustement des mouvements de pilonne ment et de tangage, le
systéeme peut fonctionner en mode extraction d'énergie comme turbine mais aussi en
mode propulsion. L'intérét principal de cette technologie réside dans la possibilité de
pouvoir operer en régime instationnaire et ainsi profiter de forces aérodynamiques ou
hydrodynamiques supérieures.

13
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Le cycle décrit par ce type d’aile oscillante se caractérise donc par la
combinaison des mouvements de pilonnement et de tangage. Physiquement, il en
ressort des parametres-clés tels la fréquence et I'amplitude d'oscillation ou encore le
déphasage entre les deux mouvements et dont l'influence est notable sur les
performances et sur le mode d’utilisation. Dans le cadre de cette étude, le cycle de
I'aile souhaité est un mouvement harmonique comme montré sur la figure 1.16. Dans
la suite de ce travail, les termes « aile(s) oscillante(s)>> référeront toujours a ce type

de mouvement. Il peut étre décrit par les deux équations suivantes [15] :

a(t) = apsinifwt) (1.4)
h(t) = hysinifwt + @) (1.5)
ou : ao - amplitude de tangage

ho : amplitude de pilonnement
o : fréquence angulaire

@ : angle de déphasage entre les deux fonctions

r'-.

— ¢ —

Figure 1.11 Mouvement d’une aile oscillante de corde ¢ soumis a un écoulement de
vitesse U,[15].
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1.4 Etat de P’art :

Les phénomenes des ailes oscillantes sont décrits par plusieurs études numériques
et expérimentales, on s’intéresse d’analyser quelques travaux déja effectués dans ce

domaine tel que :

Ziane F et al (2018) [16] ont étudié I’effet de la paroi sur 1’aile en tangage. Il est
montré que la paroi a un effet significatif sur les paramétres aérodynamiques du
profil. Ils ont constaté que le mur ralentit I’écoulement. Ainsi, le pic du coefficient de
trainée augmente lorsque le profil aérodynamique s'approche du mur. Le pic du
coefficient de trainée est augmenté a environ 37% par rapport a I’écoulement libre

lorsque le profil aérodynamique s'approche de la paroi.

Coefficient de trainée CD

T T T T T T T T

2 3 4
Temps(s)

Figure 1.12 coefficient de trainée en fonction de temps, [ 16]

Lu, K. et al 2013 [17] ont étudié I’effet de I’angle d’attaque sur le tangage d’un

profil aérodynamique. ont montré qu’il y a un effet important et sensible surtout sur

15
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les coefficients des forces aérodynamiques. Si I’angle d’attaque augmente les valeurs
moyennes des coefficients de portance C. et de trainée Cp aussi augmentent. D’autre
part des instabilités de 1’écoulement lorsque I’angle d’attaque moyen augmente.

Comme on peut le voir dans la figure 1.13
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Figure 1.13 Variation du coefficient de portance en fonction du temps [17]

Koopaee, M.K (2014) [18] a étudié I’effet de L'effet du changement de régime
d'écoulement de subsonique a transonique sur les conditions aériennes (coefficient des
forces aérodynamique) d'un profile NACAO0012 de tangage. Cette évaluation du
changement de régime est réalisée dans la gamme de nombres de Mach M= 0.65—
0.755. Ses résultats montrent que l'effet de l'augmentation du nombre de Mach est
daugmenter et de diminuer le coefficient de portance pendant la descendante et la
ascendante respectivement, alors que, a des fréguences réduites, l'effet de
l'augmentation du nombre de Mach peut conduire de maniére inverse lorsque l'aile se

déplace vers son extréme angle d'attaque.
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Laneville et al 1985 [19] introduisent une grille de turbulence dans I'écoulement
amont afin de tester I'influence de plusieurs taux de turbulence (0.7%, 8% et 15%) sur
les courbes des efforts aérodynamiques sur un profil en mouvement de translation
circulaire pour un Reynolds de 1.5 x 10°. 1ls montrent que la turbulence stabilise la
couche limite, retardant le décrochage statique et dynamique. En régime de
décrochage profond, la turbulence affecte la dynamique de formation du tourbillon

pouvant méme I'éliminer dans certains cas de turbulence élevée.

En 1987, Perry et al. [20] ont étudié expérimentalement l'efficacité d’un Courbure du
bord d’attaque sur l'amélioration des caractéristiques aérodynamiques du profil
aérodynamique FX63-137 a faible nombre de Reynolds. Les résultats ont montré que
cette technique pourrait d’augmenter le coefficient de portance maximal et l'angle
critique du profil aérodynamique FX63-137, et le maximum de coefficient de
portance Clnax pourrait étre augmenté jusqu'a 9,2% lorsque l'angle de Courbure du

bord d’attaque est de 5°,

Travaux d'Anderson et al. [21] au Massachusetts Institute of Technology (1998) Ces
travaux s'inscrivent dans le cadre d'une étude expérimentale approfondie d’un systeme
a une aile oscillante en mode propulsion. lls utiliserent une aile NACA 0012 de corde
0.1 m et d'envergure 0.6 m, équipée de plaques de bout afin de minimiser les effets de
bout. Les mesures furent effectuées dans un canal hydrodynamique tel qu'illustré sur
la figure. 1.14 avec principalement un déphasage de 90 0 entre les deux
mouvements.Deux moteurs fournissent les mouvements harmoniques de pilonnement
et de tangage. Ces mouvements sont transmis a l'aile & l'aide d'un mécanisme de
poulies et de chaines. Quant aux forces et au moment de torsion, ils sont mesurés
grace a deux capteurs placés aux extrémités de l'aile. Enfin, un potentiométre est
utilisé pour évaluer la position en tangage et un transducteur de déplacement LVDT

pour la position en pilonnement.
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Moteur de pilonnement
Moteur de tangage
Potentiométre

Capteur de couple

Capteur de forces

Figure. 1.14 - Appareillage utilisé par Anderson et al. [21]

.Travaux de Hover et al. [22] au Massachusetts Institute of Technology (2004) Le
montage est assez similaire a celui de I'étude précédente puisque une aile NACA 0014
de corde 0.1 m et d'envergure 0.6 m est utilisée. Les mesures des forces et du moment
sont réalisées a l'aide de capteurs piezoélectriques montés respectivement a l'intérieur
du roulement pour les forces de portance et de trainée et entre deux disques d'acier
inoxydable sur I'arbre moteur pour le couple. De nouveau, un potentiométre permet
d'obtenir la position angulaire tandis que la position verticale est donnée par un

encodeur.
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Servomoteurde —
tangage \Q

Capteur de couple — | |
Potentiomeétre
Capteur de forces
a lintérieur du
roulement

Aile NACA 0014 — »

Figure 1.15 - Appareillage utilisé par Hover et al. [22]

Wingmill de McKinney et DelLaurier [23] (1981): En 1981 , McKinney et
DeLaurier ont mené une premiere étude d 'importance quant a l'efficacité du concept
d'ailes oscillantes pour extraire de I'énergie. Leur prototype (voir figure 1.16) baptisé «
wingmill » consistait en une aile de profil NACA 0012, de corde 0.2 m et d'envergure
1.05 m. Ce dernier était animé d'un mouvement combiné de pilonne ment et de
tangage avec différents déphasages. La puissance moyenne extraite maximale fut
obtenue pour un angle de déphasage de 110 °, mais I'efficacité maximale fut obtenue
pour une phase de 90 ° « Ceci s'explique par la facon de calculer l'efficacité
énergétique qui est un rapport entre I'énergie extraite et I'énergie disponible. Les
résultats de McKinney ‘et DelLaurier montrent d'ailleurs des efficacités maximales
variant entre 18.4% et 28.3% selon les parameétres d'expérience utilisés et il semble
que cette efficacité augmente avec l'angle de tangage et la vitesse de I'écoulement. De
cette étude, ils réussirent donc a démontrer la faisabilité de méme que le potentiel en
termes d'efficacité énergétique de cette technologie comparativement aux éoliennes

classiques de I'époque.
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Figure 1.16 - Montage expérimental « Wingmill » tiré des travaux de McKinney et
DelLaurier [23].

Le projet Pulse Tidal [24] (2005-2008)

Depuis 2005, la compagnie Pulse Generation Ltd travaille sur un concept
d'hydrogénérateur composé de deux ailes oscillantes montées en tandem avec un
déphasage de 90° « Suite aux essais en canal hydrodynamique a l'université de Hull au
RoyaumeUni qui ont permis d ‘obtenir une efficacité de prés de 40%, la compagnie a
recu laide financiére nécessaire au lancement d 'un prototype de grande envergure. En
avril 2008 le gouvernement britannique a accordé la permission d'installer le

prototype dans la riviere Humber en Angleterre.

Figure 1.17 - Générateur Pulse Tidal [24].
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Travaux de Jones et al. [25] au Naval Postgraduate School (2003)

Jones et al. ont investigué les performances d'une aile oscillante en extraction
d'énergie. lls en conclurent qu'un déphasage proche de 90 O était nécessaire et que la
présence de décrochage dynamique était profitable. Leurs tests furent faits a l'aide de
deux ailes NACA 0014 de corde 0.0635 m (2.5 po) et de demi-envergure 0.17145 m
(6.75 po) en tandem (voir figure 1.18). La mesure du couple était faite a l'aide d'une
cellule de charge montée sur le frein de Prony et la vitesse angulaire était fournie par
un encodeur. Toutefois, l'analyse de leurs résultats expérimentaux montra une
disparité importante avec leurs prédictions numériques. La figure 1.19 illustre le genre
de résultats obtenus lors des expérimentations et les compare & ceux du solveur
numérique utilisé. Il est clairement visible que le coefficient de puissance moyen est
bien plus faible expérimentalement.

Les raisons de cet écart sont nombreuses et diverses (effets tridimensionnels, inertie
du systéeme, pertes mécaniques, ... ) et la manipulation expérimentale peut étre
considérée comme peu fiable puisqu'il faut aussi tenir compte de l'infiltration d'eau
dans les ailes en bois. Malgré les probléemes rencontrés, les auteurs conclurent tout de

méme que le concept était prometteur a condition d'y porter une grande attention.

U TR T S

Figure 1.18 - Vue de dessus des deux ailes tandem tirée des travaux de
Jones et al.[25]
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Figure 1.19 - Comparaison des résultats numériques et expérimentaux en tracant le
coefficient de puissance Cp en fonction de la fréquence réduite k = Zgi tirée des

0

travaux de Jones et al. [25].

1.5 Conclusion :

Dans ce chapitre nous avons présenté une bréve synthése bibliographique sur le
principe des profils aérodynamiques oscillants, Le sujet de la premiére partie était
d'introduire le domaine d’application de la présente étude et de justifier l'utilisation
des ailes oscillante comme support pour lI'implémentation de notre étude. Puis nous
avons détaillé les caractéristiques et les principaux phénoménes qui régissent

I’écoulement autour le profil aérodynamique oscillant en vol.
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Dans le présent travail, les écoulements considérés sont Bidimensionnel laminaire,
stationnaire et in stationnaire d’un fluide incompressible, sans transfert de chaleur.
Dans ce qui suit, seront décrites les équations traduisant la continuité de masse et de quantité de
mouvement regissant de tels écoulements avec les simplifications nécessaires qui sont faites dans
le code ANSYS CFX selon les cas étudies

I1.1. Equations gouvernantes

Les phénoménes d’écoulement et de transport sont régis par les principes de base de
conservation tel que la conservation de masse, mouvement et de 1’énergie. Tous ces principes de
conservation sont résolus selon le modele de fluide qui donne un ensemble d’équations aux

dérivées partielles [26]

11.1.1. Equations de transport

Les équations qui régissent 1’écoulement d’un fluide incompressible Newtonien sont [26]:

(a) Equation de continuité

9 L 0 N =
o T ™ (p.U)=0 (2.1)

ap + dpu dpv + dpw

ot dx oy 9z 0 (2.2)

(b) Equations de quantité de mouvement (de Navier Stokes)
La loi de conservation de quantité de mouvement traduite par les équations de Navier Stokes
exprime tout simplement la loi fondamentale de la dynamique a un fluide Newtonien.

Les équations de quantité de mouvement écrites suivants X, y, et z sont :

dpu dpuu dpuv dpuw 9P i( a_u) d ( ) i( )
at + ax + dy + 0z PIx T 5 + ox \He 55 t 5, \He dy a (2.3)
dpv

dpv dpvu dpvv dpvw 9P i( a_v) a ( ) i( )
at + dx + dy + oz P9y ay+ax He 55 +6y € dy oz \He 3, (24)

dpw. dpwu dpwv dpww P 9 aw 0 w d
at + ax + + a2z P9z 7%, +6x(‘ue ax)+ay(“e 6y)+ (,ue 0z ) (2:5)

ay
Ou:
Ox Oy, 0; : composantes de 1’accélération dues a la pesanteur ;
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pe: viscosité efficace.

Pour le cas laminaire, la viscosité efficace est simplement la viscosité dynamique.
11.1.2 Les équations de Turbulence :

Si les effets inertiels sont assez grands par rapport aux effets visqueux, I'écoulement peut étre
turbulent. Turbulence signifie que la vitesse instantanée est fluctuante en tout point dans le
champ d'‘écoulement. La vitesse est donc exprimée en termes de valeur moyenne et une

composante fluctuante :
Vi =Vx +V, (2.6)

Avec:

V x : composante moyenne de la vitesse dans la direction x
V., : fluctuant composante de vitesse dans la direction x

Si une expression comme celle-ci est utilisée pour la vitesse instantanee dans les équations de
Navier-Stokes, les équations peuvent alors étre en moyenne de temps, en notant que la durée
moyenne de la composante variable est égal a zéro, et la durée moyenne de la valeur instantanée
est la moyenne valeur. L'intervalle de temps pour l'intégration est arbitrairement choisi comme
assez longtemps pour que cela soit vrai et assez court pour que "temps réel" des effets

transitoires n'ont pas d'incidence de cette intégration:

14

—J.V)'(dt:O;

S o

L 2.7)
—J.det:Vx

S g

Apres le remplacement de (équation (2.6)) dans les équations de mouvement, la moyenne du
temps conduit a des conditions supplémentaires. Les vitesses dans les équations de mouvement
sont celles en moyenne, et nous lacher la barre dans I'expression ultérieure des équations de
mouvement, de sorte que l'absence d'une barre signifie maintenant la valeur moyenne. Les

conditions supplémentaires sont:
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" o () o —. 0 ——
=——\pV.V, |- =(pV.V,) - —(pV.V 2.8
Ox 8x('0 X x) ay(p X y) 82('0 X z) ( )
0 — 0 — 0 —
05 = —&(pVny )—5(pVyVy)—§(pVyVZ) (29)
o o [——\ o — 9 —
=——|pVV, |-—(pV.V,))—=(pV.V 2.10
of =-Z (v, oy PV =5 (V) (2.10)

Avec ; o, ; termes de contraintes de Reynolds.

Dans I'approche viscosité turbulente & une modélisation de la turbulence met ces termes sous la
forme d'un terme des contraintes visqueuses, avec un coefficient inconnu, la viscosité turbulente.

Par exemple :

oV

- pVxVy =t . (211)
oy

Le principal avantage de cette stratégie provient du constat que la représentation de or est

exactement de la méme forme que celle des termes de diffusion dans les équations d'origine. Les

deux termes peuvent étre combinés si une viscosité effective est définie comme la somme de la

viscosité laminaire et la viscosité turbulente :
te = 1+ 4 (2.12)
La solution au probléme de la turbulence tourne alors autour de la solution de la viscosité

turbulente.

Notez que ni le contrainte de Reynolds, ni le terme turbulent de flux de chaleur contient une
densité fluctuante en raison de I'apptication de la moyenne de Favre (Equation (2.8)) a (Equation
(2.10)). Bilger [33] donne une excellente description de la moyenne Favre. Basiquement, cela
poids technique chaque terme par la densité moyenne de créer une valeur moyenne de Favre

pour ¢ variable qui ne contient pas une densité variable:

(2.13)

ASS
Il
3
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Il'y a huit modéles de turbulence disponible ; Les sigles et les noms de modéle sont les suivantes:
Modele Standard k-¢

Zero Equation Model

RNG - (Re-normalized Group Model)

NKE - (New k-¢ Model due to Shih)

GIR - (Model due to Girimaji)

SZL - (Shi, Zhu, Lumley Model)

Modeéle Standard k-o

SST - (Shear Stress Transport Model)

Le modele le plus simple est I'équation du modéle Zero, et les cing autres modéles sont les deux
équations du modéle standard k- et quatre extensions de celui-ci. Les deux derniers modéles
sont la norme modéle k-o et le modele SST. Dans le modele Zero équation, la viscosité

turbulente est calculée comme :

M, = pLg \/5 (2.14)
Avec
L, Viscosité turbulente.

@ dissipation visqueuse .

Lx si Ly>0.0

{0.4Ln }
Minimum L0.09L. Si Ly<0.0
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Lx : échelle de longueur
L, . plus courte distance entre le nceud de mur le plus proche
L. :échelle de longueur caracteéristique (la plus grande valeur de L, rencontrées)

Dans le modeéle k-¢ et ses extensions, la viscosité turbulente est calculée en fonction des
parametres de turbulence k 1'énergie cinétique et son taux de dissipation € a l'aide (Equation
(2.15)). Dans le RNG et des modeles standard, Cp est constante, alors qu'elle varie dans les

autres modeles.

KZ
Hy ZC,,P? (2.15)

avec
C# : constante de turbulence.

K : énergie cinétique turbulente.

& :dissipation turbulence.

Dans le modele k-o et le modéle SST, la viscosité turbulente est calculée comme suit:

k
He=p— (2.16)
()

Ici o est défini comme

e £ (2.17)

Ou

o = taux de dissipation spécifique
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Le modéle k-¢ et ses extensions entrainer la résolution d'équations aux dérivées partielles de
I'énergie cinétique turbulente et son taux de dissipation alors que les modéles k-w et SST
comportent la résolution des équations aux dérivées partielles pour I'énergie cinétique turbulente

et le taux de dissipation spécifique.
11.1.2.1. Modele standard k-epsilon :

L équation de I'énergie cinétique turbulente [28]:

opk  a(pvik)  alpV,k) (v k)
ot OX oy 0z (2.18)

:i ia_k +£ i% +£ i% +/ut(D_pg+M gxi+gyg+gzﬁ
ox\o,0ox) oy\o,0y) oz\o, oz \ OX oy 0z

L'équation de taux de dissipation est :

ope | o(pV,e) | alpv,s) L 0lpV.e)
ot OX oy 0z

_0(moe), 0(moe), ofmoe (2.19)
ox\o,ox) oylo,0y) oz\o, oz
c,1-C
i 3ﬂd)(gxﬂ+gyg+gzﬂ)
OX oy 0z

2
& &
+Co 1y Eq)_czp?"'

Oy

Le dernier terme de chaque équation sont des termes utilisés pour modéliser I'effet de la
flottabilité et sont décrites par Viollet [28]. Les valeurs par défaut pour les constantes dans le
modele standard sont fournies par Lander et Spalding [29] et sont présentés au tableau IlI.1:

"Standard coefficients du modéle"

Tableau 11.1 Coefficients du Modeéle Standard k-epsilon [28].

Cl ' Clg C25 C,Ll Uk 05 C35

1.44 1.92 0.09 1.0 1.3 1.0
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La solution aux équations de la turbulence est utilisée pour calculer la viscosité effective et la

conductivité thermique effective

k2 (2.20)
Mo =+ pr;
c (2.21)
k, =k+222
O-t

Ou

Le = Viscosité effective

Ke = conductivité effective

ot = Turbulent Prandtl (Schmidt) Number

Les quatre extensions du modele standard k-¢ ont modification, soit le terme Cp ou dans le terme
source de I'équation de la dissipation. Les nouvelles fonctions utiliser deux invariants construite
a partir du tenseur des déformations symétriques Sij, et le tenseur antisymétrique rotation Wij. 1ls

sont baseés sur la vitesse des composants de la vk dans le champ d'écoulement.

S; :%<Vi,j +Vj,i) (2.22)

Ou

Cr = fonction constante sur le modele de turbulence utilisé

Qm = vitesse angulaire du systéme de coordonnées

emij = Opérateur tensoriel alternance.
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11.1.2.2 Modele standard k- :

Le modele k-o résout I'énergie cinétique turbulente k et le taux de dissipation
spécifique o (Wilcox ([90])). Comme dans les modeles de turbulence basés sur k-¢, la quantité k
représente I'énergie cinétique exacte de la turbulence. L'autre quantité o représente le rapport du
taux de dissipation turbulente & a I'énergie cinétique turbulente k, c'est-a-dire le taux de

dissipation de la turbulence par unité d'énergie « équation (2.17) » .

L équation de I'énergie cinétique turbulente :

apk  olpvik) | a(PVyk)+ o(pV2k)
o ox Y o

:i ,Ll+ﬂ % +i /u+ﬂ % +i ﬂ+ﬂ ok I(D C pka)+ 4ﬂ/ut gxé_T+gy8_T+gzﬁ_T
OX oK )OX ) oy oy )oYy | oz oy )0z o OX oy 0z

(2.23)

L'équation de taux de dissipation est :

opw + a(pvxw) + a(pVya))+ 8(pVZa))

o Y o

G PR A A | S L A | Y ) ([L-Cy)pp) o aT
ax[(w-aw]ax]+ay[(ﬂ+%]ay]+az[[ﬂ+%j } W=t oy Y x 8X i Y oy i

(2.24)

Le terme final de I'équation (2.23) et de I'équation (2.24) est dérivé du modele k-& standard pour
modéliser I'effet de la flottabilité. Les valeurs par défaut des constantes du modele k-o sont
fournies par Wilcox [30]. Certaines valeurs sont les mémes avec le modéle k-¢ standard et sont
donc données dans le Tableau I1.1: Coefficients du modele standard, tandis que les autres valeurs

sont données dans le Tableau I1.2: Les coefficients du modele k-o.

2 2 0.09 1.0

Tableau 11.2: Les coefficients du modéle k-o
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11.2 La méthode de résolution pour le fluide [34] :

Les écoulements non visqueux idéalisés par 1’intermédiaire de la fonction de
I’écoulement ou de la fonction potentielle de vitesse peuvent indiquer I’information valable dans
beaucoup de cas. Puisque aucun fluide n’est vraiment non visqueux, I’exactitude de ces analyses
avec I’augmentation de viscosité d’un vrai fluide n’est pas atteinte. Pour illustrer cet effet (et les
complications surgissant de la viscosité) nous examinons maintenant 1’application de la méthode

des éléments finis a la classe restreinte des écoulements visqueux incompressibles.
Les présentations et les restrictions applicables aux développements suivants sont :

1. I’écoulement peut étre considéré bidimensionnel.
2. pas de transfert de chaleur.
3. I’écoulement est régulier en ce qui concerne le temps.

Dans ces conditions, le célebre Navier-Stocks a mis des équations représentant la conservation de

I’¢élan :
ou ou %u %u | ap _

pua+pv5— ﬁ—um-f-a—FBx (2.25)
v v 92%v d“v | dp _

pu$+pva—uﬁ—uﬁ+5—ﬂ;y

Ou:

Uet V :sont les vitesses suivants x et y respectivement.

L : Ladensité du fluide,
p :La pression,
A @ La viscosité absolue du fluide,

F FBy : Les forces du corps par unité de volume dans les directions X et y respectivement.

Bx ?
Noter soigneusement que la non linéarité de 1’équation (2.25) est du a la présence des limites
du

conversibles avec I’inertie de la forme pu ( 6x) avant le traitement des limites non linéaires

directement en ce moment, nous considérons d’abord le cas spécial suivant Pour un écoulement
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d’un fluide ou la viscosité est tres petite, le terme de I’inertie (i.e le terme non linéaire précedent)

peut étre négligeable dans la comparaison avec I’effet de la viscosité.

Tels écoulements sont connus par les écoulements de stocks (ou écoulement de rampement), est

généralement produit dans le processus de la grande viscosité du fluide, comme les polymeéres

fondus. Négligeant les limites d’inertie, les équations d’élan deviennent :

92 92 d
— #—u#+£=FBX (2.26)

0%v 62v+6p_F
Hox? “ayz ay B

L’équation (2.26), les conditions aux limites et 1’équation de continuit¢ forme un systeme de

trois équations dont on a trois inconnus: U(X,Y),V(X,y) et p(X,Y). par conséquent, une

formulation d’élément finie inclut trois variables nodales, et leurs discrétisation est comme :

M
u(ey) = ) Ny Goyyu = N @)
i=1

v(x,y) = ity N; (x, y)v; = [N]T{v} (2.27)

M
p(Ly) = ) N, Coy)ps = INT' (9}
i=1

L’application de la méthode de GALERKIN pour les éléments finis en deux dimensions (assumeé

pour avoir I’épaisseur uniforme d’unité dans la direction de z) rapporte les équations résiduelles :

fN 0fu_ 0% O Naa—o
@ Hoxz #6312 ax B B

92 92 d .
fA(E)Ni(—ua—x‘z’—u#+£—F3y)dA=0 i=1,M (2.28)
f N(au+av)dA—O
ae \0x  Qy
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Pendant que les procédures exigées pour obtenir les diverses matrices d’élément sont couvertes
en détail dans les développements précédents, nous n’examinons pas 1’équation (2.28)
entierement. Au lieu de cela, seulement quelques limites représentatives sont développées est les

résultats sont énonceés par inférence.

D’abord, considérons le terme visqueux contenir le dérivé en second lieu spatial du composant

de vitesse comme :
—f,uv( +—)dA_o i=1M (2.29)
Celle-ci peut-&tre exprimé aussi par :

[ (02 2 (02 Sy (2 25) 0 o= 10 230

L’application du théoreme de Green-Gauss sur la premiére intégrale dans 1’expression (2.30)

donne :

_IA("’)M [%(Ni ?)_1;) +%(Ni Z_;)] dA = _fg(e)llNi (g—znx +Z—;ny) asi=1M

(2.31)
2%u _ (ou ON;du | N, ou
fA(e)#N (a 2t 3y 2) dA = fs(e)“Nl (ax e + )d5+f @H (ax ox T oy dy ay)dA

(2.32)

Noter que le premier terme du coté droit de 1’équation (2.32) représente une limite nodale de
force de frontiere pour I’¢lément. Une telle limite résulte de 1’effort de cisaillement. Car nous
avons observé beaucoup de fois, ’annulation de ces limites sur des fronti¢res d’internement et
doit étre considérée seulement sur les frontiéres globales ‘un modele fini d’¢lément. Par
conséquent, ces limites sont considérées seulement dans 1’¢tape d’assemblage.

La deuxiéme intégration dans 1’équation (2.32) est une partie de la matrice de rigidité
pour le probléme liquide. Et comme la limite est liée a la vitesse suivant x et a la viscosité, on

dénote cette partie de la matl’ice[kuu].rappelons que I’équation (2.32) représente M équation.

L’intégrale est convertie en matrice d’employer le premier de I’équation (2.27) pour obtenir :
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a[N]" 9[N] , AINI" 3[N]
Jaort (P + 7500 ) dAGS = [ley, ] (2.33)

Employer la méme approche avec la seconde de 1’équation (2.9), les résultats sont

semblables. Nous obtenons le résultat analogue :

a%v  d%v v v aN; v . AN, dv
- fA(E) uN; (ﬁ + W) dA = — fS(e) UN; (anx + Eny) as + fA(e) u (ga + ga

(2.34)

)d4

Procedent comme avant, nous mettons en boite les intégrales de secteur du c6té droit comme :

a[NIT a[N] |, a[N]T a[N]
ot (B2 4 2L T0) G} = [y ) (2.35)

Vu apres la pression les limites et convertir en (2.28) méne a la notation de matrice, la premiére

de I’équation vaut :

Jd[N
[N 2 aap} = [k, |0} (2.36)
Et pareillement le deuxiéme élan contient :
d[N
[ N7 S5 datp} = [k, 10} (2.37)

Les composants nodaux de force correspond a la force des corps sont aisément montrés pour étre

donnés par :
{fo} = fA(e)[N]TFBx dA (238)

{fay} = fA(e)[N]TFBy dA

Combinant la notation développée dans I’équation (2.33)- (2.38), I’équation d’élan pour

I’élément fini sera :
[k 103 + [kpe [0} = {f} + {fic} (2.39)
[kvu]{”} + [kpy]{p} = {fo} + {fyf}

Ou, pour la perfection, les forces nodales correspondant aux frontieres d’¢lément finies

d’intégrales S(¢)dans les équations (2.32) et (2.34) ont été incluses.

35



Chapitre II Formulations mathématiques

En conclusion, I’équation de continuité est exprimée en termes de vitesses nodales en

matrices comme :

[T SR dAw) + [N S dAw) = [k} + [k} =0 (240)
Ou:

k] = [k ] fyeo N7 22 dA (2.41)

[k,] = [kpy]fA

Comme il est formulé ici, les équations (2.39) et (2.40) sont un systéme d’équation algébrique de

© dy

3M régissant les valeurs nodales 3M inconnues{u} {v}{p} et peuvent é&tre exprimés
formellement comme le systeme suivant :
[kuu ] [O] [kpx ] {u} {fo}

(01 [koe] [koy]|{ 03¢ =15y} = [KOHOH @ } (2.42)
[kl (ko] o |\p} {0}

[k(e)] : Représente la matrice de rigidité de 1’élément. Noter bien que la matrice de rigidité
d’¢lément se compose de neuf sous matrices de Mx M, et bien que les différents sous matrices
soient symétriques, la matrice de rigidité n’est pas symétrique.

Le développement menant a 1’équation (2.42) est basé sur 1’évaluation des composants de la
pression et de la vitesse au méme nombre de nceud

Ce n’est pas nécessairement le cas pour un ¢lément liquide. Une recherche informatique montre
qu’une meilleure exactitude est obtenue si les composants de vitesse sont évalues a un plus grand
nombre de nceud que de pression. En d’autres termes, les composants de vitesse sont discrétisés
en utilisant la fonction évoluée d’interpolation que la variable de pression. Par exemple, un six
nceuds d’éléments triangulaires quadratiques pourrait étre employé pour des

vitesses, alors que la variable de pression est interpolée seulement aux nceuds faisans le coin,

pour cela, I’interpolation linéaire est suffisante. Dans ce cas, 1’équation (2.41) ne se tient pas.
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1.3 Conclusion :

Nous avons décrit dans ce chapitre les équations qui régissent 1’écoulement d’un fluide
Incompressible turbulent sans transfert de chaleur. Le comportement de fluide est simulé par la
résolution des équations de Navier-Stokes dans le régime turbulent.
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Chapitre III Méthodologie

I11.1 Introduction :

Ce chapitre est consacré a la méthodologie a suivre pour notre travail, d’abord on
commence par une explication de la méthode numérique utilisé pour résoudre les
équations aux dérivées partielles en utilisant le logiciel de calcule ANSYS CFX. Puis
on s’intéresse a la présentation et la description du probléme, avec I’illustration de

maillage et conditions aux limites.

D’autre part on fait une présentation de la procédure du calcule et de la simulation en
basant sur les étapes a suivre pour modéliser le probleme, tel que création de la

géométrie et le maillage, appliquer les conditions aux limites ...etc.
111.2 Méthode des éléments finis :

La méthode des éléments finis fait partie des outils de mathématiques appliquées.
En méthode numérique, la méthode des élements finis est utilisée pour résoudre
numériquement des équations aux dérivées partielles elliptiques en un ensemble
d'équations algébriques qui sont faciles a résoudre. Celles-ci peuvent par exemple
représenter analytiguement le comportement dynamique de certains systémes
physiques (mécaniques, thermodynamiques, acoustiques, etc.). En mathématique, Il
s'agit de remplacer un probleme compliqué pour lequel a priori on ne connait pas de
solution, par un probléme plus simple que I'on sait résoudre.
L’appellation ¢€léments finis vient de la décomposition du domaine d’étude en

éléments : ils sont représentés par un maillage [30]

La méthode d'analyse par éléments finis exige les étapes principales suivantes :

- Discrétisation du domaine dans un nombre fini de sous-domaines (éléments).
- Choix des fonctions d'interpolation.

- Développement de la matrice d'élément pour le sous-domaine (élément).

- Assemblage des matrices d'élément

- Imposition des conditions de frontiére.

- Solution des equations.

- Apres traitement (Affichage des résultats, ...)
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Il 'y a trois approches principales pour construire une solution approximative
basée sur le concept de la MEF [30]:

- Approche directe : Cette approche est employée pour des problemes
relativement simples, et elle sert généralement comme moyen pour expliquer
le concept de la FEA et ses étapes importantes.

- Résidus pondérées : C'est une méthode souple et polyvalente, Cette approche
utilise directement les équations différentielles relatives, telles que celles du
transfert de chaleur et de la mécanique des fluides.

- Approche variationnelle : Cette approche est basée sur le calcul des
variations, qui est caractérisée par un fonctionnel. Ce fonctionnel correspond a

I'énergie potentielle dans la mécanique de la structure.

Dans cette méthode, la transformation du probléme d'ingénierie pratique & une
représentation mathématique est réalisée en discrétisant le domaine a étudier par des
éléments (sous-domaines). Ces éléments sont reliés entre eux par leurs nceuds
«communs ». Selon la geométrie et la nature physique du probléme, le domaine a
étudier peut étre discrétisé en utilisant des elements linéaires, surfaciques, ou
volumiques. Des éléments de base utilisés dans la MEF sont montrés sur la figure
(111.1) [31].

Chaque élément, identifié par un numéro d’¢élément est défini par une séquence
spécifique de numéros de nceuds globaux. La séquence spécifique (généralement dans
le sens contraire de la rotation des aiguilles d’une montre) est basée sur le nceud de

numérotation au niveau de 1’élément [31].
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Figure I11.1 : Description des ¢léments avec le nombre des nceuds (linéaires,

surfaciques, et volumiques) [31]

III. 2.1 Procédure générale d’'une analyse par éléments finis :

Certaines étapes sont les mémes pour tous les problemes physiques abordés par la
méthode des éléments finis. Ces étapes sont résumées comme suit :
1 .Post préprocesseur
Dans cette phase on définit :
e La géométrie du domaine d’étude.
e Le type d’¢élément a utiliser.
o Les propriétés physiques du domaine.
. Le maillage du domaine de calcul.
o Les conditions aux limites.

o Les chargements extérieurs.

2 Résolution du probléme

Durant cette phase, les codes de calcul basés sur la méthode des éléments
finis, assemblent les équations algébriques gouvernant le probleme en question en une
forme matricielle et calcule les valeurs inconnues du champ des variables dans le

domaine d’étude.
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3 Post processeur

Dans cette phase, on procéde a I’analyse et a [’évaluation des résultats
trouvés. Une large gamme de logiciels spécialisés est disponible afin de
sortir, d’imprimer et de dessiner des résultats sélectionnés. Ce qui permet de

donner un jugement sur la qualité des résultats trouveés.
111.3 Ansys :

Le code de calcul ANSYS est un programme d’éléments Finis permettant
d'étudier des structures tridimensionnelles dans les domaines suivants : thermiques,
mécaniques, statiques et dynamique linéaires et non-linéaires, interaction fluide-

structure, analyse a la fatigue...

Le code propose une libraire d'éléments pour modéliser correctement les structures
et les différents effets recherchés (poutres, coques, solide, fluide, matrices de raideur,

de masse, d'amortissement, etc.).

Ansys est un logiciel de simulation numérique utilisé dans le développement
de produits industriels .il couvre toutes les étapes nécessaires a une
simulation: le traitement géométrique, le maillage, la résolution, le

traitement de résultats et 1’optimisation.

Ansys workbench :

Workbench est une plateforme qui vous permet de réaliser toutes les étapes de la
simulation dans une interface unique et de connecter les différentes modules et
physique associés (fluides, thermique, structure....).a simplicit¢é de son interface

graphique vous permettra de gagner du temps et d’accroitre votre productivité.
I11.4 Maillage et conditions aux limites :

Notre étude est basé sur I’écoulement autour d’un profil aérodynamique
symétrique NACAO0012 en deux cas 1’un I’aile fixe et ’autre en tangage (oscillante).
Généralement pour étudier le probléme d’oscillation d’un profil aérodynamique
(NACAO0012) immerge dans un écoulement d’un fluide, il faut placer le profil & un

angle d’attaque (ap), et est forcé de subir une faible amplitude d’oscillation (Aa) et

une fréquence d’oscillation (f). La fréquence réduite(k =’L£)est utilisée pour

o0
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normaliser la fréquence d'oscillation, avec U, la vitesse d’écoulement a I’entrer, et C
le corde du profil. Dans ce cas le profil oscille autour d’un pivot fixe a 1’aide d’une
équation de mouvement sinusoidale a(t) = ay + Aasin(2rft) Comme montre

dans la figure 111.2 :

Aasin(2xft)

e R e e e e e S uaa

Figure I11.2. Tustration d’oscillation d’un profil aérodynamique NACAQ0012.

Notre probleme bidimensionnel (2D) a été modélisé par le code commercial
ANSYS CFX pour résoudre le systeme des équations couplées. Le travail de calcul
est divisé en deux partie, la premicre partie c’est la structure transitoire qui est le
solveur de la structure, la deuxiéme partie est le CFX qui est le solveur des mécanique

des fluides.

Le maillage est la premiére étape de la méthode des éléments finis .c’est une
étape fondamentale qui conditionne tout le reste du calcule : le temps de calcule et les
ressource nécessaire (mémoire vive, mémoire virtuelle, temps processeur), la
précision des résultats, la stabilité (possibilité de divergence dans le cas de calculs non
linéaires).

La qualite de maillage a une grande importance sur les résultats obtenus par un calcul
numérique, Pour cela nous divisons notre domaine en deux parties pour avoir un
maillage structuré, partie raffinée en proche du profil avec un maillage mobile

(déformable) et dans 1’autre partie (loin du profil) maillage fixe. Figure 111.3.
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Entrée U,,

Figure 111.3. lllustration du domaine de calcule du fluide
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Nous choisissons le domaine fluide circulaire de rayon 10 fois la corde du profil,
avec vitesse d’entrer U, (velocity inlet) comme condition aux limites et pas de
gradient de pression a la sortie (pressure outlet), et paroi (wall) pour les surfaces du
profil aérodynamique. Dans ce cas le maillage du domaine fluide est caractérisé par le
nombre de division (201*100) total nceud 40400 et nombre des ¢léments 20000
figure 111.3. Et pour le domaine structure le nombre total des nceudsl616 et le

nombre des éléments 709 (figure 111.4)

L)
0.000 0.050(m) l—v LS
[ |

0.025

Figure I11.4. lllustration du domaine de calcule de la structure
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I11.5 procédure du calcule et de la simulation :

Afin de calculer et de simuler notre probléeme en utilisant le code ANSYS CFX
on suit plusieurs étapes, on commence par la création de la géométrie du profil
NACAO0012 pour cela on importe les cordonnées XYZ des points qui forment le profil
en fichier (.txt) a partir le site web : http://airfoiltools.com/airfoil/naca4digit .
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=] g

€ e
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RATA 5 dight generator

Enformation

Airfail data T | R - -
Liftdrag poters —— T T T i T
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Searches 7 = =

Symmetncal #riofs e S| | e
MACA 4 digit mirfois
e L et v

MACA fi senes airfoils Max Cambes (%] 5 Frstdigh Do 8 5%
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0L9SEEET  DLOOLSTS
0.9 0,002502
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Thickness % 13

Humber of paints gy
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0867343 0.00B372

U.04E0Z7 01D
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il |

Cosine spacing 7]

Gloss Tralling sige [

[[Fiot |

Send to airfoid plotter Add tn comparisan Add 1o My arfnils

En suite on utilise le fichier (.txt) des cordonnées XYZ pour la conception du profil en
3D en utilisant le logiciel Solidworks.

ERisoli ‘ Jb‘Hu“J@_}I Procai® [[# Ratherchur cors feu oo sl [ O —
o) ™ 3 Bossece Bess haaye @ i o [ Ericy. de motdre balave .:-1-“ M) Nereur= i@l E0
J a Eridv, de Acsstance tritu,de (I ety de matdrabes | COT0F FEEUNOT O pano e @) pare "‘”’ e s ar-hrm
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46



http://airfoiltools.com/airfoil/naca4digit

Chapitre III Méthodologie

Apres la conception du profil NACA, on importe le fichier du solidworks en format
(.IGS) pour créer la géométrie dans ANSYS CFX. Puis en suivant les étapes
suivantes pour modéliser le probleme d’écoulement autour le profil en cas fixe :

mcler (8 Raksichr e orojet  Metire 3 our be proet | 3 Foet ) Mode compact

¥ Tout aficher | Personnaloer..

- Géométrie : fenétre pour créer la géométrie

- Maillage : pour faire le maillage

- Configuration : pour appliquer les conditions aux limites
- Solution : pour le calcule et la convergence des solutions
- Resultats : pour I’exploitation et affichage les résultats.

D’autre part pour le cas d’un écoulement autour d’'un profil oscillant (interaction
fluide structure) on utilise deux solveurs, CFX pour le fluide et structure transitoire
pour la structure et on fait le couplage entre le fluide et la structure.

I\ picsc Workiend o

_“ﬁdiie.r.“.-\.a Outks  Unités  Extensions  Alde - - o
Lnavens gFo,., [ emegster @ eregemer son,., | ] mporter,., | s hiecornecner & Rafakdwleproet  Mettre Asourle proet | (3 Frojer (@) Mods compact
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Chapitre IV résultats et discussions

1V .1 Introduction:

Dans ce chapitre on présente les principaux résultats et leurs discussions obtenus par une
simulation numérique en utilisant le logiciel Ansys (Workbench CFX). On va étudier deux cas,
I’écoulement de ’air autour d’une aile fixe, et ’écoulement de ’air autour d’une aile oscillante
c’est le cas d’interaction fluide structure. On fait une comparaison entre les deux cas, d’autre part
différents parametres seront examinés tel que 1’angle d’attaque, le nombre de Reynolds,
I’épaisseur du profil aérodynamique pour 1’aile fixe et I’effet de la fréquence d’oscillation pour
I’aile oscillante. Plusieurs parametres seront étudié tels que, les lignes de courant, le champ de

vorticité , le coefficient de trainée, le coefficient de portance, le coefficient de pression,...
IV .2 Etude de I’aile fixe :

On s’intéresse dans cette partie d’étudier 1’aile en cas fixe (sans mouvement) pas d’interaction
fluide-structure, on montre I’effet de plusieurs parametres sur les caractéristiques
aerodynamiques et sur le comportement de 1’écoulement autour 1’aile, les paramétres sont
I’angle d’attaque, le nombre de Reynolds et 1’épaisseur du profil aérodynamique. On choisi le
profil c’est NACAO012 a une corde ¢ de 0.15m et ’envergure b=0.375m en régime turbulent

instationnaire en utilisant le modele de turbulence K-o standard.
IV.2.1 L’effet du nombre de Reynolds (vitesse de I’écoulement) :

On fait varier le nombre de Reynolds de 1’écoulement de I’air autour le profil NACA0012
pour montrer son effet, pour cela on prend les valeurs du nombre de Reynolds comme suit
Re=4.853 x10*, 10°,1.35x10%t 2x10> La valeur de I’angle d’attaque qui a été choisi pour ces

calcules a=10°.
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Figure V.1 : Les coefficients des forces hydrodynamique en fonction de temps , a) coefficient
de portance,b) coefficient de trainée ; pour nombre de Reynolds Re=4.853x10", Re=10>,
Re=1.35x10" et Re=2x10".
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La figure 1V.1 représente le coefficient de portance CL et coefficient de trainée en fonction
de temps différents nombre de Reynolds pour un angle a=10° on peut observer que les
coefficients aérodynamiques CL et CD pour un angle d’attaque fixe sont constants en fonction
de temps a cause de la stabilité de la forme de la couche limite autour 1’aile. D’autre c6té on
constate que si le nombre de Reynolds augmente le coefficient de portance CL augmente et le
coefficient de trainée diminue (figure 1V.2).

Nombre de Reynolds 4.853x10" | 10° 1.35x10° 2x10°
Coefficient de portance CL. | 0.7164 0.7553 0.7690 0.7837
Coefficient de trainée CD 0.0580 0.0531 0.05177 0.05065

coefficient de portance CL

Tableau V.1 : Les coefficients des forces hydrodynamique CL et CD en fonction de nombre de

Reynolds
0.79 0.059
] | @ resultat actuel [ b)
0.78 a) ® 0.058 4 ] ‘ B resultat actuel\
077 - 0.057
. -1 D |
4 . O
o 0.056
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' o T 0.055 -
0.75 e
+ 0.054 -
] [y
0.74 2
' & 0.053 - [ |
| 0]
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0.71 0.050 : : : , . .
. , : : , . . .
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Re Re

Figure 1V.2 a) coefficient de portance CL ) coefficient de trainée CD en fonction du nombre
de Reynolds.
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IV.2.2 L’effet de ’angle d’attaque :

Dans cette partie nous étudions l'effet de 1’angle d’attaque pour une aile fixe
(NACAO0012), pour cela nous choisissons plusieurs valeurs de ’angle a. la vitesse d’écoulement

U.,.=14m/s.( nombre de Reynolds Re=1.35x10°).

1.2

‘ —m— resultats actuel

1.0 - a)
1 ]

0.8 - _/
4 [ ]
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4 |
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Figure 1V.3 Les coefficients des forces hydrodynamique en fonction de 1’angle d’attaque a
a) coefficient de portance, b) coefficient de trainée.
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Sur la base de la courbe ci-dessus figure 1V.3 qui reprend I’évolution des coefficients
de la portance et de la trainée en fonction de ’angle d’attaque, on voit que la force de portance
augmente progressivement jusqu’a un certain angle au-delda duquel la portance chute
brusquement. Ce phénomene est appelé décrochage et 1’angle a partir duquel il intervient, I’angle
de décrochage. On voit qu’une fois I’angle de décrochage dépassé, les performances
a¢rodynamiques du profil sont nettement dégradées a cause de I’instabilité de la couche limite
c'est-a-dire lorsque la couche limite devient turbulent le décrochage se produire. On voit
également que le coefficient de trainée varie relativement peu dans la zone des petits angles

d'incidence, ensuite il augmente rapidement dans la zone des grands angles.

La distribution du contour de la pression est présentée dans la figure 1V.4. pour différents
angles d’attaques,. Pour les valeurs positives de l'angle d'attaque, on constate que les valeurs de
pression positives (surpression) sont situées a l'intrados. Cependant, la pression négative
(dépression) est située sur les extrados. Ceci est di a I'augmentation de la vitesse tangentielle sur
la surface supérieure et a la diminution au niveau de l'intrados.. En outre, il ressort clairement de
la figure que la zone de la dépression et la surpression sont plus importante lorsque 1’angle

d’attaque augmente.

Le coefficient de pression CP est défini comme la différence entre la pression locale et
statique normalisée par la pression dynamique. Le coefficient de pression CP pour différents
angles d'attaque est illustré dans la figure 1V.5. , la forte dépression prés du bord d'attaque de
l'aile est observée sur extrados. De méme, il y a une décélération au bord de fuite qui augmente
le CP illustrée dans la partie inférieure des courbes. A l'inverse, sur l'intrados, le flux est ralenti
par le profil aérodynamique, ce qui augmente le coefficient de pression CP. Le point de
stagnation est a la pointe de l'intrados, ainsi dans ce point, la vitesse est nulle et le coefficient de
pression CP tend vers 1. D’autre part on constate si I’angle d’attaque augmente, le coefficient de
pression CP augmente & lintrados et diminue sur l'extrados, montrent que plus l'angle

d’incidence augmente, plus les effets de la viscosité sont apparents.
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-1c0
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Figure 1V.4. Contours de pression pour déférents angles d’attaque
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Figure I1V.5. Coefficients de pression du profil pour o= 5°, 10° et 15°
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1V.2.3 L’effet de I’épaisseur du profil :

La forme du profil aérodynamique est importante pour étudier les caractéristiques
aérodynamiques, pour cela on choisit quatre formes du profil NACA, tel que NACAO0005,
NACA0012, NACA0016, NACAO0025. Afin de montrer I’effet de 1’épaisseur du profil on choisit
les profils pour une incidence a=10° et nombre de Reynolds Re=1.35x10°.

a) ‘ A resultat actuel
0.12 - A
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N
£
g 0.09
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©
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Q
% 0.06
8 A
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A
0.03 T T T T T T T
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|
3 [ |
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o] [ |
o
o 0.75-
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Qo
© 0.70 1
=
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Figure 1V.6 Les coefficients des forces hydrodynamiques pour les profils NACAO005,
NACA0012, NACA0016, NACA0025. a) coefficient de trainée,b) coefficient de portance.
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La figure 1\VV.6 montre une comparaison entre les profils aérodynamiques NACAO0005,
NACA0012, NACA0016 et NACA0025 pour Les coefficients de la portance et de trainée, on
remarque que lorsque I’épaisseur du profil augmente le coefficient de portance CL augmente et
de I'autre coté Les coefficients de trainée présentés sur la figure montrent que, la trainée du
profil varie inversement a son épaisseur relative. Cet effet reléve a la fois si I’épaisseur du profil
diminue Il y’a une augmentation de pression et de la rotationnel de vitesse (vorticité )
figure 1V.7 qui illustre le contour de la vorticité, on remarque que 1’épaisseur du profil augmente
il y’a une réduction importante de la zone turbulente autour le profil c'est-a-dire la vorticité est
diminué ce qui implique si le profil plus profilé il y’a un contrdle de décollement, donc si de la

vorticité plus importante il y’a une augmentation de la trainée et diminution de la portance.

NACAOQ005 NACAOQ012 NACAQ0016 NACA0025

Figure 1V.7: champs de vorticité pour NACA0005, NACA0012, NACA0016 et NACA0025
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1VV.3- Etude de P’aile oscillante :

Dans cette partie nous étudions 1’aile en cas de mouvement oscillatoire, en commence par une
validation avec des résultats expérimentaux de la littérature, puis on compare ce cas avec le cas

statistique (aile fixe), ainsi on va étudier 1’effet de la fréquence d’oscillation de 1’aile.

1VV.3.1 Validation des résultats :

On valide notre résultats avec les résultats expérimentaux de Lee and Gerontakos
(2004)[32], le profil aérodynamique est NACA0012 & une corde ¢=0.15m et [’envergure
b=0.375m. Ce profil est oscille avec une équation sinusoidale : a(t) = 10° + 15°sin(2rft)
avec la fréquence réduit k=0.1 et le nombre de Reynolds Re=1.35x10> et la vitesse de
I’écoulement U,=14m/s. I’axe de rotation est fixé a 0.25 de la corde. Le mode¢le de turbulence

utilisé k-o standard avec ’intensité de turbulence est de 0.08%.

1.0

~m Exp Lee(2004)

0.9+ —e— resultats actuel

08-
07 .
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05-
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0.3 4
0.2 H

0.1+

0.0

-0.1 T T T T T T T T T T T T
-10 -5 0 5 10 15 20 25 30
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Figure 1V.8. Validation du coefficient de trainée (CD) en fonction de 1’angle d’attaque

Le coefficient de trainée CD en fonction de 1’angle d’attaque a est calculé numeriquement

représenté dans la figure 1V.8. On peut voir que, pour des faibles et moyens angles d'attaque -
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5%<a<20°, Les résultats du coefficient de la force aérodynamique trainée CD sont en bon accord
avec les résultats expérimentaux, d’autre part pour des valeurs de I’angle d’attaque comprises

entre 20° et 25° (20°<0<25% on peut remarquer qu’il y a une différence importante avec les
résultats expérimentaux.

(i)

Figure 1.9, Les lignes de courant et la formation des tourbillons,
A) résultats actuels, B) résultats expérimentaux de Lee [32]. Angle ascendante a)a= 12.9°
b) o=21.9°¢c) a=22,4° d) a=24,7° . Angle descendante e) o= 14.1° f) o= 12° g) o= 5°
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La figure 1VV.9. représente les lignes de courant et la formation des tourbillons pour le
profil aérodynamique oscillant a différente angle a, et comparaison entre nos resultats et les
résultats expérimentaux de Lee [32] , on remarque que pour des angle en tangage vers le haut
inferieur & o= 12.9° 1’écoulement et laminaire, les tourbillons sont générés a partir du bord
d’attaque et se déplacent sur I’extrados et le découlement est observée pour la premiére fois a a=
12.9° et le découlement de la couche limite est restée attachée au profil aérodynamique prés au
bord d’attaque, jusqua o=21,6° on peut remarquer que la formation du tourbillon couvre la
totalité de I’extrados du profil aérodynamique. A o= 24.7° le découlement est important et deux
tourbillons se formés. Pour le profil en tangage vers le bas le tourbillon avant est disparu et
’autre tourbillon s’approche vers le bord de fuite, a les tourbillons sont libéré a partir le bord de

fuite et la couche limite reviens laminaire pour des faibles angles.

Par conséquent et d’apres la comparaison, un bon accord est trouvé entre notre modele actuel et

les résultats expérimentaux et numériques disponibles dans la littérature.

La figure 1V.10 montre le coefficient de portance et de trainée en fonction de temps pour
les huit courses (période), on remarque que le coefficient de trainée et portance pendant une
période, une allure symétrique entre la course ascendante et descendante. Le pic maximal du
coefficient de trainée est obtenu aprés le profil atteint la valeur de ’angle d’incidence maximal
o= 25° est commencé tangage vers le bas, mais le pic maximal du coefficient de portance est
obtenu avant la valeur maximale de 1’angle d’incidence environ de 18° cet angle est appelé
I’angle de décrochage. Et les pics minimaux des coefficients sont obtenus si le profil atteint la

valeur minimale de 1’angle d’incidence 0=-5°

59



Chapitre IV résultats et discussions

0.7

resultat actuell

0.6
0.5 4
0.4

R

0.2 +

0.0 —— :
0.0 05 1.0 15 2.0 25 3.0

coefficient de trainée CD

temps (s)

(a)

2.0

resultat actuel|

1.5

1.0 4

0.5 1

cofficient de portance CL

0.0

-0.5 T T T T T T T T T T T
0.0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0

temps (s)

(b)

Figure 1V.10. a) Coefficient de trainée CD, b) Coefficient de portance CL en fonction de temps.
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1V.3.2 Comparaison entre I’aile fixe et I’aile oscillante :

Dans cette partie on fait une comparaison entre l’aile fixe et l’aile oscillante afin de
comprendre 1’objectif des ailes oscillante, pour cela on calcule le coefficient de portance CL en
fonction des déférents angles pour les deux cas (figure 1V.11). On remarque pour des faibles
angles d’attaque o< 12° les valeurs du CL presque sont identiques. La valeur max du CL=0.89
pour ’aile fixe est marquée environ de 0=15" puis la valeur du CL est diminue, d’autre part en
cas le profil oscillant le coefficient de portance CL reste augmente jusqu'a 1.5 a ’angle environ
de 0=20° et apres il est diminue. C’est-a dire ’angle de décrochage pour les deux cas fixe et
oscillante 0=15° et a=20° respectivement. On conclu que pour profiter des valeurs plus de CL,

et pour meilleur condition de vol il faut mieux mettre 1’aile en cas oscillante.

2.0
—a— profil oscillant

15 —— profil fixe
I
@)
)]
o
§ 1.0-
g :
o
o
(O]
©
§
8
£
[))
[®]
(&)

0.0

054+ F7+—7"——7T""+—7

-5 0 5 10 15 20 25

angle d'attaque a(’)

Figure IV.11 Comparaison entre 1’aile fixe et 1’aile oscillante pour le coefficient de portance CL
en fonction de I’angle d’attaque o pour 1’aile fixe et 1’aile oscillant.
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a=5

a=10° =

a=15° —_———

a=18°

a=23°

aile oscillante

Figure 1V.12 comparaison entre 1’aile fixe et I’aile oscillante pour Les lignes de courant et la
formation des tourbillons.
La figure 1V.12 représente une comparaison entre 1’aile fixe et I’aile oscillante pour Les lignes
de courant et la formation des tourbillons a différente angle d’attaque o, on remarque que le
découlement et la formation des tourbillons est important pour 1’aile fixe par apport a 1’aile
oscillante. Ainsi que pour des angles inférieur & 15° pour les deux cas la couche limite et
laminaire ci pour ¢a le coefficient de portance est identique dans cette plage (figure 1V.11) ,
d’autre part pour l’aile fixe la formation des tourbillon est apparait environ de a=15°, ca
confirme le décrochage et le coefficient de portance va diminue, mais la formation des tourbillon
pour I’aile oscillante est apparait environ de a=20° et dans ce cas il y a un retard de décrochage

et augmentation de portance.
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IV.3.3 L’effet de la fréquence d’oscillations :

Dans cette partie on s’intéresse d’étudier I’effet de la fréquence d’oscillation sur les

caractéristiques de 1’écoulement autour du profil NACAO0012 oscillant, pour cela on fait varier la

fréquence réduite k (k = "Uﬁ) pour deux valeur k=0.05, k=0.1.
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Figure 1V.13 a) Coefficient de trainée CD, b) Coefficient de portance CL en fonction de temps
pour k=0.1 et k=0.05
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0=18°

ascendante

0=10°

ascendante

a) b)
Figure 1V.14 Champs de la vorticité , a)k=0.05. b) k=0.1

La figure 1V.13 représente les coefficients des forces aérodynamiques CL et CD en fonction du
temps pour la fréquence réduite k=0.05 et k=0.1. On remarque que les périodes des coefficients
des forces aérodynamiques diminuent lorsque la fréquence d’oscillation augment. D’autre part
on peut observer lorsque la fréquence réduite d’oscillation augmente le coefficient de portance
CL et le coefficient de trainée CD augmentent, Cet effet est montré dans la figure 1V.14 qui
illustre le contour de la vorticité pour différente angle d’attaque, on remarque que si la fréquence
réduite du profil augmente les valeur de la vorticité est diminué c'est-a-dire la zone de sillage

est diminué, donc si la zone de la vorticité plus importante il y’a une diminution de la portance.
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1VV.4 Conclusion :

Ce dernier chapitre est consacré principalement a la présentation des résultats des simulations
numériques de I’écoulement de 1’air autour un profil aérodynamique NACAO0012 en deux cas
I’un en cas fixe et I’autre en tangage (mouvement sinusoidale) interaction fluide structure en
utilisant le code de calcule ANSYS Workbench CFX 14.5, en faisant une étude comparatives
entre les deux cas. D’autre part nous avons trouvé que nos résultats numériques présentent de
bonnes concordances avec les résultats expérimentaux de littératures. Aussi, quelques parameétres
ont été examinés tel que I’angle d’attaque, le nombre de Reynolds, 1’épaisseur du profil
a¢rodynamique pour I’aile fixe et I’effet de la fréquence d’oscillation pour I’aile oscillante et

nous avons trouveé que :

- Pour l’aile fixe si le nombre de Reynolds augmente le coefficient de portance CL
augmente et le coefficient de trainée diminue. D’autre part, ’augmentation de 1’angle
d’attaque permet d’augmenter les coefficients des forces aérodynamiques portance et
trainée. Ainsi que, lorsque 1’épaisseur du profil augmente le coefficient de portance CL
augmente et Les coefficients de trainée varie inversement a son épaisseur relative.

- D’apres La comparaison entre 1’écoulement de 1’air autour de 1’aile fixe et autour de
I’aile oscillante, I’aile oscillante peut augmenter le coefficient de portance et retarder
I’angle d’accrochage par apport 1’aile fixe.

- Si la fréquence réduite d’oscillation augmente le coefficient de portance CL et le
coefficient de trainée CD augmentent. Et un effet sur les structures d'écoulement et de
vortex sont évidents, Les tailles de vortex dans une fréquence d’oscillation élevée sont

inférieures a ceux a plus faible fréquence.
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Conclusion générale

Dans ce mémoire nous avons étudie un probléme de I’écoulement d’un fluide
compressible (air), turbulent instationnaire bidimensionnel (2D) autour d’un profil
aérodynamique de type NACA0012 pour deux cas I’un le profil en cas fixe et I’autre
en tangage (mouvement sinusoidale) c’est un probléme d’interaction fluide structure,

et nous avons fait une comparaison entre les deux cas.

Nous avons présenté dans le premier chapitre une revue de littérature et une
présentation théorique sur la notion aérodynamique et I’écoulement autour les ailes
oscillantes, et la deuxieme chapitre est consacré a la formulation mathématique du
probléme. Puis on a présenté dans le troisieme chapitre la méthodologie et les étapes a
suivre pour résoudre le probléme, d’autre par les principaux résultats avec leurs

commentaires sont présentés dans le dernier chapitre.

Nous avons utilise la méthode des élements finis pour discrétisé et résoudre

numériquement les équations de Navier-stokes, par logicielle ANSYS CFX 14.5.

D’apres la validation de nos résultats, un bon accord est trouvé entre notre modele

numérique et les résultats expérimentaux et numériques disponibles dans la littérature.
Les résultats qui a éteé trouvé dans ce travail montre que :

e Pour aile fixe si le nombre de Reynolds augmente le coefficient de portance
CL augmente et le coefficient de trainée diminue. D’autre part, I’augmentation
de D’angle d’attaque permet d’augmenter les coefficients des forces
aérodynamiques portance et trainée. Ainsi que, lorsque 1’épaisseur du profil
augmente le coefficient de portance CL augmente et Les coefficients de
trainée varie inversement a son epaisseur relative.

e D’apres La comparaison entre I’écoulement de 1’air autour de 1’aile fixe et
autour de I’aile oscillante, 1’aile oscillante peut augmenter le coefficient de
portance et retarder 1’angle d’accrochage par apport 1’aile fixe.

e Sila fréquence réduite d’oscillation augmente le coefficient de portance CL et

le coefficient de trainée CD augmentent. Et un effet sur les structures de
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découlement et de vortex sont évidents, Les tailles de vortex dans une

fréquence d’oscillation élevée sont inférieures a ceux a plus faible fréquence.

Perspectives
On propose comme des perspectives :
e Etude et simulation tridimensionnelle 3D de ce probleme.
e FEtude de I’effet thermique d’un écoulement de 1’air autour d’un profil

aérodynamique.
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