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Notations
Lettres latines
m: Cambrure maximale [m].
p : Position de la cambrure moyenne sur la corde [m].
Yc: Ordonnées d’un point de la ligne de cambrure moyenne d’un profil cambré [m].
X, : Abscisse de coordonnées finales de la surface inférieure.
Xy : Abscisse de coordonnées finales de la surface supérieure.
F : Résultante aérodynamique [N].
F.. Composante perpendiculaire au vecteur vitesse de I’écoulement a I’infini amont [N].
Fx: Composante paralléle au vecteur vitesse du fluide a 1’infini amont [N].
Fn: Composante normale perpendiculaire a la corde du profil [N].
Fa: Composante axiale alignée avec la corde du profil [N].
Pe: Pression a I’extrados du profil [Pa].
Pi.Pression a I’intrados du profil [Pa].
C,: Coefficient de portance.
Cx: Coefficient de trainée.
C,: Coefficient de pression.
P: Pression statique [Pa].

Poo: Pression a I’infini amont [Pa].
V: Vitesse [m/s].

Voo: Vitesse a ’infini amont [m/s].

S: Surface de réference [m?]

Re: Nombre de Reynolds.

f: Désigne la résultante des forces massiques s'exercant dans le fluide [m/s?].

C : Longueur de la corde [m].



Qj :débit d’air éjecté [kg/s].
Pt : Pression totale a 1’état générateur [Pa].

Vi Volume massique de I’air a 1’état générateur [m*/kg].

Vj: La vitesse du jet [m/s].

Lettres grecques

¢ : Epaisseur maximale du profil [m].

B : fleche [deg].

p : Masse volumique [kg/m?].

p» : Masse volumique de I’huile [kg/m®].

Ah : Dénivellation d’huile lue sur le multi- manométre [m].
a : Angle d’incidence [deg].

T : Frottement pariétal.

M : Viscosité dynamique du fluide [kg/(m.s)].
d : Epaisseur de la couche limite [m].

81 : Epaisseur de deplacement.

82 : Epaisseur de quantité de mouvement.

Tp : Contrainte pariétale [Pa].

o : Tenseur des contraintes visqueuses [Pa].
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Introduction générale



Intfroduction générale

A présent, le contréle des écoulements est 1'un des sujets qui ont suscité la curiosité des
chercheurs spécialisés notamment en aéronautique et en aérodynamique. Ce dernier a pour but
I’amélioration des performances aérodynamiques. Le contréle du phénomene de décollement de
la couche limite sur un profil d’aile, a permis aux ingénieurs d’améliorer la portance et la trainée
avec comme consequence la diminution de la consommation de carburant et des émissions de gaz

carbonique par les moteurs.

Les avantages ne se résument pas uniquement a I’augmentation des forces de portance ou
a la diminution de celles de la trainée. On peut également citer I'amélioration de la sécurité et de

la manceuvrabilité d'un appareil en vol notamment en repoussant I'angle de décrochage.

On s'intéresse dans ce travail au contrdle par soufflage de I'écoulement autour d'une aile a
profil NACA 4412 d'envergure limité. On determinera en particulier la portance et la trainée ainsi

que le champ de pression dans les cas avec et sans contréle de la couche limite.
Pour mener a terme ce travail, on a réparti ce mémoire en quatre chapitres principaux :

- Le chapitre I est dédié aux definitions des différents profils aérodynamiques d’une aile
d’avion en particulier les profils de type NACA.

- Le chapitre Il quant a lui, est consacré a des rappels et des notions en rapport avec la
thématique du mémoire.

- Le troisieme chapitre porte sur les techniques de contréle de la couche limite.

- Etenfin le quatrieme chapitre représente la partie expérimentale de ce travail, ou nous
avons étudié en soufflerie le comportement du profil NACA 4412 en premier lieu, et en

second le contrdle de la couche limite par soufflage sur une aile.



Chapitre |

Profils aérodynamiques et ailes d’avion



Chapitre | : Profils aérodynamiques et ailes d'avion

1. Introduction
Le chapitre qui va suivre est consacré a I’étude des différents profils aérodynamiques, en

particulier les profils de type NACA ainsi que les différents types d’aile.

Les profils NACA sont développés par le Comité consultatif national pour l'aéronautique et

utilisés dans ’aviation.

2. Parametres géomeétriques du profil de I'aile d’avion
On appelle profil aérodynamique le contour d’un corps en mouvement dans un fluide.
Dans notre cas (une aile d’avion), le profil représente le contour de sa section droite comme

représente dans la figure qui suit :

: _ Extrados
) Epaissewr
Corde moyenne .-

\ Fleche
¥ - Bord de fuite

Bord d'attaque

Corde \‘\\ Intrados

Figure 1.1 — Caractéristiques géométriques d’'un profil d'aile [1]

- Extrados : il représente la partie supérieure du profil aérodynamique, soit au-dessus de la ligne

de corde.
- Intrados : c’est la partie inférieure du profil, soit au-dessous de la ligne de corde.
- Bord d’attaque : bord de 1’avant par lequel le fluide aborde I’aile.

- Bord de fuite : bord arriére par lequel le fluide quitte I’aile.



- Epaisseur : distance maximale mesurée perpendiculairement a la ligne de corde entre I’extrados

et 'intrados.

- Ligne de corde : ligne (segment de droite) reliant les deux bords de I’aile (bord d’attaque et bord
de fuite), la longueur de cette droite est appelée : corde.

- Ligne de cambrure moyenne : ligne allant du bord d’attaque au bord de fuite en passant a

distance égale de I’intrados et de I’extrados.

- Cambrure : elle représente la distance maximale entre la ligne de corde et la ligne de cambrure

moyenne mesurée perpendiculairement a la ligne de corde.

3. Différents types de profils d’ailes
On peut distinguer 4 catégories de profils d’ailes (Figure 1.2) :

Profil biconvexe symétrique Profil biconvexe dissymétrique
\
Profil creux Profil a double courbure

%&

Figure 1.2 - Différents types de profils {1}

- Profil biconvexe symétrique : se caractérise par la symétrie de I’intrados et de I’extrados
par rapport a la corde. La ligne moyenne et la corde sont confondues, la fleche et la courbure
relative sont nulles. Ce profil est généralement utilisé pour les gouvernes et les empennages

verticaux et horizontaux.

- Profil biconvexe dissymétrique : La courbure de I’extrados est plus accentuée que celle de
I’intrados. Ce profil a une bonne portance a faible et a incidence nulle ; il est le plus employé

pour les ailes d’avion.



- Profil creux : L’extrados est convexe et ’intrados concave. C’est un profil trés porteur mais
assez instable lors de ’augmentation de I’'incidence. Cette catégorie est plutdt utilisée pour les

planeurs.

- Profil a double courbure : La seconde courbure de la ligne moyenne confére des qualités de

stabilité d’ou le qualificatif d’auto-stable.

4. Profils NACA

Les profils aérodynamiques NACA sont des profils aérodynamiques développés par le
Comité consultatif national de 1’aéronautique (NACA) pour une utilisation sur les ailes d’avions.
Il s’agit d’une des séries les plus connues de et I’une des plus utilisées dans la fabrication et la
construction aéronautique. La NASA était autrefois connue sous le nom de NACA (National
Advisory Council for Aeronautics).

La forme et le contour du profil NACA sont décrits a ’aide d’une série de nombres suivant le
mot "NACA". Les paramétres du code numérique peuvent étre entrés dans des equations pour
générer avec précision des sections d’aile et calculer leurs propriétés. Sauf indication contraire,
toutes les dimensions en % doivent étre comprises comme un pourcentage de la longueur de la
corde, qui est la ligne reliant les bords d’attaque et de fuite, par rapport au bord d’attaque.
L’organisation s’est penchée sur différentes familles de profilés répondant a diverses

applications.

4.1.Profils NACA a 4 chiffres

- Le premier chiffre indique la cambrure maximale (m) en pourcentage de la corde.

- Le second indique la position de la cambrure maximale (p) en dixiémes de corde.

- Les deux derniers chiffres fournissent 1’épaisseur maximale () de la surface portante en
pourcentage de corde.

A titre d’exemple, le profil NACA 4412 a une épaisseur maximale de 12 % avec une

cambrure maximale de 4 % de la corde située a 40 % de celle-ci.



Les coordonnées de la partie intrados et extrados d’un profil complet peuvent étre calculées en
utilisant les équations (1.1) et (1.2) :
On peut calculer les coordonnées de la ligne moyenne avec les expressions qui suivent en

introduisant les valeurs de m, p et x pour un profil donné:

Ye= = (2px — x%) (1.0)
Avec : x variant entre O et p
Ve = (11”7 [(1—2p) + 2px — x?] (1.2)

Avec : x variant entre pet C

—la distribution de 1’épaisseur au-dessus (+) et en dessous (-) de la ligne moyenne est calculée

par ’équation qui suit en y introduisant la valeur de { pour chacune des coordonnées Xx.

+y, = Oiz (0.2969vx — 0.126x — 0.3516x2 + 0.2843x% — 0.1015x*) (1.3)

Figure 1.3 — Les différents parametres géometriques regissant les coordonnées
d'un profile NACA [1].

Avec : { : L’¢épaisseur maximale de la corde en pourcentage(%).

- Les coordonnées finales de la surface inférieure et supérieure du profil sont données

comme suit :

X, =X+ y¢sin6 (1.4)



Xy =X— y¢sin6

X, =X— y¢sin6
Xy =X + y¢sin®

d
Avec: 0= tan 1

dxc

4.2.Les profils NACA a cinq chiffres

- Le premier chiffre donne le coefficient de portance optimal, multiplié par 0,15.

- le deuxiéme chiffre divisé par 2 indique le point de cambrure maximale par rapport au

bord d’attaque en pourcentage de la corde.

- le troisiéme chiffre indique si le profil est a cambrure simple (0) ou double (1).
- Le quatrieme et cinquieme chiffre donnent I’épaisseur maximale relative du profil en

pourcentage de la corde tout comme le troisieme et quatrieme chiffre des profils a 4

chiffres.

On prend pour exemple le profil aérodynamique NACA 23012 :

- un coefficient de portance espéré de 0,3.
- la cambrure maximale située a 15 % de la corde.

- épaisseur maximale de 12 %.

5- Caractéristiques d’'une aile d’avion

Les ailes d’avions peuvent étre différentes d’un modele a un autre. Elles se différencient

notamment par leur positionnement et leur forme.

5-1- Les différentes formes d’aile

- Aile droite

(1.5)
(1.6)

(1.7)

(1.8)



Les ailes droites sont perpendiculaires a l'axe du fuselage. Elles sont utilisées uniquement

pour les aérodynes subsoniques de vitesse inférieure a Mach 0.7. {2}

Figure 1.4 — Avion & aile droite {2}

Aile Elliptique
L'avantage d'une aile elliptique est la courbure réduite de son extrémité, qui crée un flux

aérodynamique régulier sur toute sa longueur et minimise la trainée en vol subsonique. Les
inconvénients de ce type d'aile sont les décrochages plus rapides et plus brutaux a basse vitesse,

et la complexité de la structure {2}.

Figure 1.5 — Avion a ailes elliptiques {3}



- Aile trapézoidale :

Cette aile performante se caractérise par un faible allongement avec un débattement positif
sur le bord d'attaque et un débattement négatif sur le bord de fuite. Comme une aile elliptique,
une aile trapézoidale a un flux aérodynamique uniforme sur toute sa longueur, mais a basse

vitesse le décrochage est réparti sur toute sa surface. {2}

Figure 1.6 — Avion & ailes tfrapézoidales {2}

- Aile volante :

Une aile volante na ni fuselage ni empennage horizontal. Certains bombardiers stratégiques
comme le Northop B2 n'ont plus d'ailerons. Le pilotage assisté par ordinateur s'effectue a travers
toutes les gouvernes situées dans les ailes. Bien que le concept soit ancien, les ailes volantes ont

des problémes de stabilité, notamment en tangage et en lacet. {2}

Figure 1.7 — Avion a ailes volantes {2}



5-2- Lafleche

L'angle de déviation représente I'angle formé entre le lieu du point situé dans le premier quart

de la corde moyenne aérodynamique et I'axe horizontal. Il peut étre positif ou négatif. Si la
trajectoire du point n'est pas une droite (fleche variable), le bord d'attaque sert parfois de

référence.
Avion volant en subsonique (Mach inférieur a 0.7) : fleche de 0 a 5°.
Avion de ligne volant en transsonique (Mach entre 0.72 et 0.9) : fleche de 25 a 35°.

Avion supersonique : fleche de 35 a 45° en général.

&7

_.-""'--.':.'"

|'..-I'?-:t d:---_{--_'l{:lli
~ 7 RN

& Y

Figure 1.8 — Représentation de la fleche sur un avion (B : fleche)
é- Les principaux efforts aérodynamiques sur une aile

En prenant I’exemple d’un profil bidimensionnel en incidence dans un écoulement de fluide,
ce qui représente un cas typique d’essai en soufflerie, on observe 1’évolution des efforts sur le

profil, qui sont la résultante de 1’ensemble des efforts exercés par 1’écoulement. Les efforts

peuvent étre divisés en deux types :



-Une force de portance : composante exprimée par la notation « Fz » perpendiculaire au vecteur
vitesse d’écoulement a I’infini en amont.
-Une force de trainée : Une composante exprimée par la notation « Fx », parallele au vecteur
vitesse du fluide a I’infini en amont, dans la méme direction. La trainée est généralement divisée
en deux: la trainée dite de pression et en un autre type de trainée dite de frottement. La trainée de
pression elle-méme se décompose en trainée de forme et trainée d’onde:

» Traine de forme : elle tire son nom du fait que la zone de séparation apparait en raison

d’un gradient de pression, qui dépend lui-méme de la forme de 1’obstacle.
» Ja trainée d’onde : elle est spécifique aux écoulements de régime transsonique et

supersonique, elle représente ’apparition d'ondes de choc dans 1’écoulement.

foyer aerodynamique

Figure 1.9 — Force aérodynamique décomposée

La trainée de frottement est un effet direct de la viscosité du fluide : I’intensité du frottement du
fluide au niveau de la paroi solide dépend également de 1’état laminaire ou turbulent de
I’écoulement, puisque les couches limites turbulentes "frottent" plus que les couches limites

laminaires. Dans certaines applications, la force résultante est déecomposée comme suit :

- La composante normale Fy : perpendiculaire a la corde de contour.

- La composante axiale Fa : alignée avec la corde du profil.
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Les différents composants ci-dessus sont liés par les expressions suivantes :
F, = Fycosa — F;sina (1.9)
F, = Fysina + F4 cosa (1.10)

L’exemple de calcul qui va suivre a pour but de démontrer ’origine de la portance La force

élémentaire appliquée a un élément de surface du profil considéré est donnée par: [2]
dF = —pRds + 13ds (1.11)

Avec : 71 et S désignent respectivement le vecteur normal et tangentiel a 1’élément de surface ds

comme on peut le voir sur la figure 1.10, p représente la pression et t le frottement pariétal.

Les forces ¢lémentaires normale et axiale exercées sur I’extrados du profil peuvent s’écrire :
(dFy)e = —pecosBds + T, sin 6ds (1.12)
(dEy)e = p. sin Bds + 1, cos 6ds (1.13)

On peut alors écrire la relation:

(dFy); = p;cosBds + t; sin 0ds (1.14)
(dF4); = —p; sin0ds + T; cos 0ds (1.15)
z n
P ee——
BA T~ BF
==

Figure 1.10 — Forces exercés par le fluide sur le profil
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7- Coefficients aérodynamiques

Les coefficients aérodynamiques les plus utilisés sont :

Coefficient de portance :

G = 1 Vs (1.16)
Coefficient de trainée :

Cy = §p:f/§o - (1.17)
Le coefficient de pression :

C, = g’p;_";-;j (1.18)

L’indice o renvoi aux caractéristiques a 1’infini amont de I’écoulement avant qu’il soit perturbé

par la présence de ’obstacle et P est la pression statique.

Les coefficients aérodynamiques ne sont pas constants. lls déependent de la géométrie du profil
considéré, de I'incidence du profil, du nombre de Reynolds de I’écoulement, qui caractérise
I’importance des effets visqueux, et du nombre de Mach lorsque les effets de compressibilité

deviennent importants.

8- Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons rappelé les différents types de profils aérodynamiques et

leurs caractéristiques en particulier les profils NACA.
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Chapitre Il

Généralités et physique de la couche limite et des phénomenes
associés



Chapitre II: Généralités et physique de la couche limite

et des phénomenes associés

1. Introduction

Lors de ce chapitre nous allons donner des rappels et des notions en rapport avec la
thématique du mémoire. On y trouvera des rappels de mécanique des fluides, des notions sur la

couche limite et des phénomenes qui lui sont associés.
2. Petits rappels de mécanique des fluides :

Cette équation nous traduit I’équation de conservation de la masse, et cela implique que :

a >3a
Jy5dV = —¢ pvdS (11.1)
[, 22dv + §,pvdS =0 (11.2)

Avec (1.2) la forme intégrale de 1’équation de continuité.

Et aprées utilisation du théoreme de la divergence (théoreme de Gauss-Ostrogradsky), on aura la

formule suivante :

JAL+V.(om)}av =0 (11.3)

Cette équation est valable quelque soit V, et on obtient la forme différenticlle de 1’équation de

continuité :

L +V.(p0) =0 (11.4)

e Equation de la quantité de mouvement :

Nous avons la 2°™ loi de NEWTON : my = ¥, F,,, d’ou Pg =Y F,, et en appliquant la

. . v e : o ,
dérivée particulaire pour (a—]:) on aboutit a I’équation de la quantité de mouvement donnée par :

13



e La formule indicielle

ov; ov; doy; (1.5)
Poe TPVIG, =PIt

o . Tenseur des contraintes visqueuses (Pa)

f : Désigne la résultante des forces massiques s'exercant dans le fluide (m/s?)

e La formule vectorielle

v o = 5 _ 1.6
pa—:+p(V.V)V=pf+V.5 (11.6)
»  S'il s’agit d’un fluide parfait alors : & = —PI
On obtient I’équation d’EULER :
o (1.7)

pat+p(VV)V——VP+f

» Ets’il s’agit d’un fluide visqueux : & = —PI + u(grad ¥ + grad ¥)
Cela nous donne les équations de NAVIER-STOKES pour les fluides incompressibles:

oV o - 5 11.8
pa—:+p(V.V)V=—V.P+f+uA17 (11.8)

Qui s’écrivent sur les axes du repére cartésien par projection comme suit :

(_ ou  0u ou _19p 0u | 07u
+u +v +W = fx STV [ax2+ +
AU AV AW = f =4y [—+—+— (11.9)
Y poy 0x2 '
ow ow ow 10P 0w
LE-F‘LLE-FUE-FWE—]EZ—;E-F [ﬁ+—+622]

Respectivement pour (11.9)

- Parrapportal’axe "X"
- Parrapportal’axe"Y"

- Parrapportal 'axe "Z"
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3. Couche limite :

La couche limite est la zone d'interface entre un objet et le fluide environnant lors d'un
mouvement relatif entre les deux en raison de leur viscosité. C'est un élément important dans les
domaines de la mécanique des fluides (aérodynamique, mécanique des fluides), de

I’aéronautique, de I’automobile, de la météorologie, etc.

Quand un fluide contourne des obstacles, les champs de vitesse et de pression sont
perturbés par ces derniers. La couche limite est la région du fluide proche de la paroi qui sert
d'intermédiaire entre la vitesse nulle de la paroi et la pleine vitesse locale du fluide libre. De
nombreuses propriétés d'écoulement tel que les transferts de chaleur, les frottements et les
décollements éventuels, dépendent de cette couche limite. Ce concept fournit des explications
pour de nombreux phénoménes que la théorie des fluides parfaits ne pouvait expliquer jusqu’a

lors. Il a été proposé pour la premiere fois par Prandtl en 1904. [3]

Transition Couche limite

laminaire / turbulent turbulente. décollement
Couche limite = | N bt
laminaire. N e e ——— e —

=

qui reste laminaire

Figure II.1 - Les différents états de la couche limite [4]
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3.1. Epaisseur de la couche limite bidimensionnel :
a)-Epaisseur de la couche limite :

Pour étudier I’écoulement dans la couche limite, on utilise le systéme de coordonnées
curvilignes qui suit le périmétre de la section droite d’un obstacle cylindrique. La position d’un
point M dans la couche limite est définie par son ordonnée « y » comptée sur la normale PM a la
paroi et par I’abscisse curviligne x du point P, comptée suivant le périmétre a partir du point O.
La vitesse en M a pour seules composantes u et v. Sur la surface, eny =0, u =v =0 et par
convention, on définit I’épaisseur de couche limite & comme correspondant a une composante u

¢gale a 0.99Ue, Ue étant la composante de la vitesse du fluide libre a ’aplomb de P.

On admet que la composante v est partout petite devant u et que les dérivees par rapport a
x sont petites devant celles par rapport a y : ce sont les hypothéses de couche limite.

Figure 1.2 - Conventions de notation de la couche limite. [2]
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b)- Epaisseur de déplacement :

L’¢épaisseur de déplacement &, correspond a la perte de débit de masse dans une section de
la couche limite par rapport au cas d’un écoulement de fluide parfait (Figure 11.3).

1
AV A
UL U,
- -
- e
|
e e
i v) -/ -
-'.--..
e L I
A A 8y
i r
T T T T T T - 7 e b
:._..-.....__.-...__.-__..__.-_..:..-_..:..-__.:...__.:_..__.:_.#.-'..__.-'. L __.-..-..-..-. ol .-..-" A T

Figure 11.3 - Epaisseur de déplacement [2]

Les lignes de courant en écoulement visqueux sont déplacées par rapport a leurs positions
en fluide non visqueux. Ce déplacement est utilisé pour définir une épaisseur telle que les aires A

et A qui sont égale & :

o o (1.10)
[ pavedy = [ pudy = pucs,
0 0
Ce qui nous mene a la déduction suivante :
8= J;(1—)dy (11

c)- Epaisseur de quantité de mouvement :

L’¢épaisseur de quantité de mouvement &, correspond a la perte de quantité de mouvement dans la

couche limite par rapport au cas d’un écoulement de fluide parfait [3], soit :

Jy puuedy — [ putdy = p_u2s, (11.12)
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Donc:

5, = f0°ule(1 — ule)dy (11.13)

3.2. Décollement de la couche limite :

Lorsqu’un écoulement suit le bord d’une paroi concave, la conservation de débit sur un ensemble
de lignes de courant implique le ralentissement I’écoulement. Ainsi, plus la courbure de la paroi
est fort, plus le gradient de pression adverse sera intense et sera susceptible de provoquer le
décollement. Comme on peut le voir sur la figure 11.4, qui représente un écoulement le long d’une
paroi courbée, au fur et a mesure que la paroi s’incline, la courbure du profil de vitesse évolue en

perdant de sa concavité jusqu’a un point critique sur lequel sa tangente a 1’origine est verticale et

N 0 . , . . .y
correspond a : (ﬁ) = 0, c’est le point de décollement. En ce lieu, la contrainte pariétale
y=0

u 2
T, =ul= s’annule.
y —
y=0

ACCELERATION Emm.sssuem i o

Figure 1.4 — Profils de vitesse lors du décollement
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En aval du point de décollement, le gradient de pression induit un écoulement a contre-
courant, I’épaisseur de la couche limite augmente notablement et les filets fluides quittent la paroi
(Figure 11.4). En y = 0, la condition d’adhérence a la paroi [5] s’écrit :

u (@) _op (11.14)

0y*) g T 9x

Le décollement est donc purement un phénomeéne di a la compétition entre le gradient de
pression qui tend a déstabiliser 1’écoulement, et les effets visqueux qui tendent a le stabiliser.
D’un point de vue énergétique, il y a alors conversion de I’énergie cinétique des particules en
énergie potentielle de pression. L’€nergie cinétique est trop faible pour compenser le gradient de

pression et les forces pariétales de frottement.

Dans cette zone de fluide mort, les particules ont tendance a decoller, car elles sont
aspirées par la dépression située au-dessus de I’extrados et n’ont plus I’énergie cinétique
suffisante pour rester au voisinage de la paroi. La couche visqueuse se detache alors de la paroi,
et la couche limite décolle [6]. On observe alors la formation d’un sillage et ’approximation de

couche limite n’est plus valable.

Le décollement est généralement accompagné par le développement d’instabilité de
I’écoulement. Tres souvent, des tourbillons se forment dans la région décollée. Ainsi, dans le cas
d’un cylindre placé dans un écoulement uniforme, on observe pour certaines gammes de nombre

de Reynolds [7], un lache tourbillonnaire alterné.

Un autre cas important de décollement et qui nous intéresse en particulier dans notre étude
est celui que I’on observe pour un profil d’aile sous une forte incidence. En effet, I’augmentation
de l'incidence augmente le gradient de pression qui existe sur 1’extrados du profil. Une fois
I’incidence atteint une valeur critique (environ 15°), le gradient de pression entraine le
décollement de la couche limite avec la formation de tourbillon et d’un sillage épais. Dans cette
situation, qui correspond au décrochage, la portance du profil diminue brutalement et la trainée

augmente.
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Figure Il.5- Décollement autour d’'un profil d'aile d’'avion
e Les causes et effets de décollement

Généralement les décollements de couche limite se produisent donc sur des fortes
courbures de paroi ou en présence d’un obstacle venant perturber le champ de pression
environnant par exemple en aéronautique le décollement se produit lors des phases de vols ou les

incidences aérodynamiques sont plus fortes.

Figure I1.6 - Décollement sur I'extrados d’'un profil d’aile d’avion [8]
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Les effets du décollement de couche limite, perturbent généralement les performances
aerodynamiques, exprimées par les phénomenes physiques suivants [9] :

- Perturbations des distributions de pression.
- Augmentation de la trainée de forme.
- Apparition du décrochage sur les profils.

- Chute de la portance.

4. Conclusion

Ce deuxiéme chapitre est dédie a des généralites sur la couche limite et au phénomene de
décollement. Phénoméne qui généralement perturbe par ses efforts les performances

aerodynamiques.
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Chapitre Il

Généralités et techniques de contrble de la couche
limite



Chapitre lll : Généralités et techniques de contréle de la

couche limite

1. Introduction

En aéronautique le contrble des écoulements trouve de nombreuses applications et cela dans
le but d’apporter des améliorations aux performances aérodynamiques et cela grace a la

modification de la dynamique d’un fluide.
2. Controle des écoulements

Il existe différentes applications pour le contréle de flux en aéronautique, car la
possibilite de modifier la dynamique des fluides permet d'obtenir une amélioration de
I'aérodynamisme. Et surtout, en controlant le phénoméne de décollement de la couche limite

autour d’un profil améliorera le rendement et les performances.

La capacité de manipuler un champ d'écoulement pour effectuer un changement souhaité
est d'une immense importance technologique, et cela explique sans aucun doute que le sujet est
plus vivement poursuivi par les scientifiques et les ingénieurs que tout autre sujet en mécanique
des fluides. Les avantages potentiels de la réalisation de systémes de contréle de flux efficaces
allant de I'économie de milliards de dollars en codts annuels de carburant pour les terres, des
vehicules aériens et maritimes a la réalisation de procedés industriels économiquement et

écologiquement plus compétitifs impliquant des flux de fluides.
3. Classification du contréle du décollement

On classe les méthodes de controle selon I’énergie utilisé et le type de boucle de controle
que ’on peut retrouver sur la figure 1.5. Le professeur Gad-El-Hak a présenté une méthode de
classification selon le mode de fonctionnement de I’actionneur [10]. L’actionneur étant un
dispositif de type mécanique, électrique, pneumatique ou bien acoustique qui permet grace a une
interaction avec I’écoulement de donner a celui-ci un comportement souhaité. Cette classification
distingue deux grandes stratégies : le contrdle dit passif et le contrdle dit actif. L’un ne requiert
aucune énergie extérieure et aucune boucle de contréle pour le passif tant dit que pour le contréle

actif un apport en énergie de ’extérieur est nécessaire.
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Figure lll.1 — Classification des méthodes de contréle selon les dépenses

d'énergie [11].
3.1. le controle actif

Les systemes de contrdle actifs permettent d’introduire de I’énergie dans 1’écoulement,
sous forme de quantité de mouvement, de fagon a modifier la structure de I’écoulement. Cet
apport de quantité de mouvement permet en particulier de retarder le développement de la couche
limite et de repousser son décollement. L’énergie nécessaire est fournie par une source extérieure
a D’écoulement (source électrique, mécanique, thermique ...). Le controle actif est donc

potentiellement plus rentable que le contréle passif. 1l est moins encombrant et plus discret [12].
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a) Méthode de soufflage/aspiration continue :

e Aspiration

La méthode la plus ancienne reste I’aspiration continue mise en place par Prandtl en 1904
qui permet d’aspirer et donc de retirer le fluide dont la vitesse est faible et donc le fluide proche
de la paroi, ce qui a pour effet d’avoir une vitesse plus élevée a la paroi et éviter ’apparition de
gradient inverse. Avec cette méthode la zone de fluide avec de grande quantité de mouvement est
déviée vers la surface. Cela génére une nouvelle couche limite plus résistante qui retarde la
séparation.

P P ‘n‘r:‘n‘npf 4. 7 e P P PP PPl rlrlrr 7

v’

Figure lll.2 — Contréle aérodynamique de la couche limite par aspiration.

Aspects successifs du profil des vitesses [13].
o Soufflage

Le principe du soufflage continu en paroi est d’ajouter directement de la quantité de
mouvement a la couche limite ralentie a proximité de la surface et permet de retarder la
séparation. La couche limite turbulente est un excellent transporteur de quantité de mouvement et
possede la propriété de mélanger le fluide ralenti pres de la paroi au fluide rapide situé dans la
région au-dessus. L’énergie cinétique des particules de couche limite est alors suffisante pour

supporter le gradient de pression défavorable sans subir de décollement de couche limite [14].
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Figure 1l1.3 — Contrdle de la couche limite par soufflage. [13]

b) Actionneurs plasma

Le principe est de créer un vent ionique a la paroi de ’objet, ce qui a pour effet de modifier
localement la vitesse de I’écoulement. Ces actionneurs sont les plus simples a réaliser, a installer
et offrent de nombreuses solutions. Le vent créé par le plasma dépend du signal électrique envoyé
et de la configuration des bandes conductrices. Bien que ces actionneurs presentent de nombreux
avantages, ils nécessitent des generateurs de tension électrique encombrant, lesquels ne peuvent a
I’heure actuelle pas étre embarqués en vol. De plus, les vents générés ne dépassent pas les 10 m/s,

ce qui reste encore trop faible pour une application dans 1’aéronautique [15].

Les deux actionneurs plasma les plus courants utilisés pour le contrdle d’écoulement a faible
vitesse sont l'actionneur a plasma corona et I’actionneur plasma décharge a barriere diélectrique.
De tels actionneurs ont la particularité de transformer I'énergie électrique en puissance mecanique

sans avoir besoin de déplacer des pieces mécaniques [16].
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(a) (b)

Figure lll.4 — a)Effet de I'actionneur sur un écoulement autour d’'un cylindre.

b) Recollement de I'écoulement séparé autour du profil NACA 0015 & =12°. [17]

c) Actionneurs a combustion

Les jets pulsés et continus ne sont pas pratiques en raison de la nécessité d’un apport de flux
extérieur et de la place nécessaire a leur intégration. Une alternative a ces problémes consiste a

créer ce flux par combustion.

d) Actionneurs sparkjets

Les actionneurs de type jet synthétique nécessitent généralement une place importante pour
leur intégration : systéeme piston/cylindre ou haut-parleur par exemple. Les actionneurs a
combustion ne peuvent générer un tel type de jet. Une alternative consiste a créer une étincelle
dans une cavité. L’air se dilatant sous I’effet de la chaleur produite par I’étincelle s’évacue au

travers d’un orifice.
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e) Jet synthétique

Contrairement aux stratégies de controle décrites précédemment par insufflation ou
aspiration continue, les jets synthétiques peuvent agir localement et de maniére autonome sur le
débit sans aucune source de fluide supplémentaire. Les jets synthétiques introduisent de la
fréquence dans le flux, ce qui entraine de grandes structures persistantes en aval, ce qui les rend
idéales pour augmenter le méelange des parois. En général, les jets synthétiques sont générés par
des variations périodiques du volume de la cavité ouverte sur le flux externe. L'origine de la
formation du jet synthétique a travers l'orifice repose sur le principe que le piston se déplace dans
cette chambre.

Figure lIl.5 — Visualisation Schlieren d'un jet synthétique d'apres Glezer et
Amitay. [18]
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Figure lll.6 — Principe du jet synthétique généré par un piston. [3]
f) méthode du jet pulsé

Il s'agit de la modulation de I'amplitude a basse fréquence des micro-jets ce qui permet une

plus grande pénétration (quatre fois plus) dans 1I’écoulement transverse.
g) Conirole acoustique

Le principe est d’utiliser des ondes sonores qui vont interagir avec la couche limite. Dans les
expériences de Collins 1979 [19], les ondes sont générées par des hauts parleurs a I’extérieur de
la couche limite et a des fréquences particuliéres permettant ainsi un déplacement du point de
décollement vers I’aval en favorisant le mélange ou en excitant des instabilités intrinséques a
I’écoulement. Notons que dans les expériences de Zaman et al (1987) [20], par exemple, les
fréquences les plus efficaces sont celles qui excitent les modes de résonance correspondant a leur
configuration de soufflerie propre, ce qui remet en question la portabilité de la technique a
d’autres configurations. De plus, les niveaux acoustiques nécessaires sont tres élevés, ce qui en

fait une technique de contréle assez difficilement expérimentable en situation réelle.
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h) Controle thermique

Il est aussi possible de controler le décollement en chauffant directement 1’écoulement par
des actionneurs thermiques. Le fluide de proche paroi a alors une plus grande densité et une
viscosité plus faible, ce qui entraine un profil plus « plein » en proche paroi et une augmentation
de la quantité de mouvement pres de la proche paroi rendant la couche limite plus résistante au
décollement.

i) Controle électromagnétique

Le contrble électromagnétique est actuellement en plein essor et des recherches sont en cours
pour implémenter un tel systéme sur un profil d’aile. Le principe est de générer dans la couche
limite des forces volumiques ou surfaciques provenant des forces de Lorentz électromagnetiques
afin de favoriser les mélanges d’énergies entre les différentes zones de I’écoulement, ou de
«remplir» le profil de vitesse en proche paroi. En effet, un fluide conducteur parcouru par un
courant électrique est mis en mouvement par un champ magnétique et la dynamique d’un tel

systéme est regie par les lois de la magnétohydrodynamique.

Figure 1.7 — Action d'un forcage parallele sur une plague plane en

incidence. [21]
j) Paroi mobile

Différents procédés exploitant des mouvements de paroi pour contrbler le décollement sont
utilisés. Le premier type est basé sur un mouvement d’amont en aval de la paroi, ou tamis, pour
minimiser le mouvement relatif de la paroi par rapport au fluide. Le principe est d’apporter de la

quantité de mouvement dans la région de proche paroi. Sur le profil d’aile, des cylindres rotatifs
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ont été placés au niveau du bord de fuite et du bord d’attaque d’un profil et les résultats ont mis
en relief une augmentation de la portance et un recul de ’angle de décrochage. Notons qu’un
autre effet produit par la mise en mouvement de la paroi est la production d’une couche de
glissement pariétal qui permet de rendre la couche limite plus résistante au gradient de pression
défavorable et ainsi retarder le décollement. Une autre méthode consiste a modifier directement
la forme géométrique du profil pour qu’il s’adapte aux conditions de 1’écoulement. Le principe

est de compenser le gradient de pression défavorable par une paroi dite adaptative.

Figure 1I1.8 - Contrdle de stries pariétales par ondulation de paroi [22].
3.2. le contrdle passif

Les méthodes de contrdle passives présentent I’avantage d’€tre relativement bon marché et
simples a mettre en ceuvre, ainsi que faisables dans des conditions pratiques réelles et ne
demande aucun apport d’énergie. Ce type de contrdle consiste a modifier la forme géométrique
de l'obstacle ou a introduire des éléments qui forcent I'écoulement a adopter un comportement

particulier.
a) Parois rainurées ou “riblets”

Bien que son mode d’action ne soit pas encore parfaitement compris, un mécanisme de
controle passif de la couche limite fait ’objet de plusieurs études, en particulier pour sa capacité
de réduction de la trainée : ce sont les riblets [23] qui se présentent sous la forme de surfaces
striées ou rainurées longitudinalement, c’est-a-dire dans le sens de I’écoulement. Le plus grand

nombre d’essais en soufflerie a été mené a bien avec des rainures de forme triangulaire [24].
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b) Les dispositifs LEBU

Cette méthode consiste a insérer des lamelles dans la partie extérieure de la couche limite
turbulente pour casser les grosses structures tourbillonnaires de I’écoulement extérieur en
réduisant les fluctuations de vitesse verticales. Il s’agit de créer une rugosité a la surface pour

modifier les structures cohérentes ce qui assure une modification de la structure de la couche
limite turbulente.

Ecoulement
Lamelle

iy
L AN

Figure lIl.9 - Réduction du frottement par insertion de lamelle [24].

Figure lll.10 - Contréle de la vorticité gr&ce a des riblets ou des systemes LEBU
[25].

c) Fagonnement géométrique
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Il s’agit de mise au point de forme de profil qui définit un gradient de pression précis voulu.

Ce gradient peut étre favorable a une couche limite laminaire sur une grande part du profil.
d) Les générateurs de vortex mécaniques

Un générateur de vortex est une surface aérodynamique, constituée d'une arréte vive placée
en incidence dans 1’écoulement et générant ainsi un, ou plusieurs tourbillons, co-rotatifs ou

contrarotatifs.

fa) h) (V]

Figure lll.11 - Générateurs de vortex (illustrées par trois différentes formes: a, b et

c)
e) Les dispositifs hypersustentateurs

Les dispositifs dits « hypersustentateurs » servent a modifier les propriétés d’un profil en
augmentant la surface et/ou la courbure de I’aile, et ainsi retarder le décrochage ou augmenter le

coefficient de portance sans dépasser la valeur critique de I’incidence .
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Figure 111.12 - Dispositif hypersustentateur des ailes d’avions [26].
4. Conclusion

Le troisieme chapitre a permis de classifier les différentes stratégies de contrdle des
¢coulements et en particulier le controle actif par soufflage. Cette technique permet d’obtenir des
résultats et des améliorations intéressantes en terme de performances ce qui nous a poussé a opter

lors de I’étude pour cette stratégie.
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Chapitre IV

Etude expérimentale du controle actif par soufflage
continu sur une aile NACA 4412.



Chapitre IV : Etude expérimentale du contréle actif par

soufflage conftinu sur une aile NACA 4412.

1. Introduction

Dans I’écoulement autour d’une aile, le décollement de la couche limite se traduit par une
dissipation d'énergie et une genération de vibrations et de nuisances sonores. Les techniques de
contrle de la couche limite permettent de diminuer, voire d'éliminer, la zone décollée et par

conséquent de réduire la consommation énergétique.

Des solutions a ce probleme ont eté exposees dans le chapitre précédent, entre autres celles du
contr6le actif par soufflage. Dans ce chapitre, nous présentons une étude expérimentale qui a
pour objectif I'amélioration des caractéristiques aérodynamiques d'une aile NACA 4412 a 5° de
fleche, d’une corde médiane de 141.25 mm et d'une envergure de 200 mm. La stratégie de
contrble actif utilisee dans cette étude est le soufflage continu via des micro-jets. Des micro-
orifices de 0.6 mm de diametres sont disposés linéairement a l'extrados de l'aile, a 10% a compter
du bord d'attaque. Contrairement aux stratégies de contréle classiques ; le soufflage a travers les
micro-jets permets une pénétration beaucoup plus importante du jet dans I'écoulement et une

économie du débit d'air de soufflage.

L’étude expérimentale réalisée est scindée en deux principaux volets. Le premier est réservé a
I’étude, en soufflerie, du comportement du profil ainsi que de I’aile NACA 4412 vis-a-vis du
décollement par la pesée des efforts aérodynamiques et mesures de pressions de 1’écoulement non
contrdlé. Le second volet traite quant a lui de I’effet de la variation du débit de soufflage, des
incidences de I’aile et de la vitesse de I’écoulement a I’infini amont tout en gardant en ligne de

mire ’efficacité du contréle sur le phénomene de décrochage aérodynamique.
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2. Réalisation des maquettes
2.1. Profil NACA 4412

Le profil NACA 4412 que nous avons réalisé pour cette manipulation a comme
caractéristiques géométriques une corde de 150mm, une envergure de 200 mm avec une
cambrure maximale de 4 % de la corde et une épaisseur maximale de 12 % comme indiqué dans
sa dénomination. Nous avons choisis ces dimensions en tenant compte des dimensions de la veine
d’essais de la soufflerie que nous disposons afin de minimiser les effets de blocage

aérodynamique.

Deux plaques d'extrémité ont été utilisées pour minimiser les effets d'extrémité 3D sur le profil

aérodynamique.
2.1.1. Etapes suivies pour la conception et la réalisation du profil

Le contour du profil est réalisé a partir des coordonnées obtenues sur un logiciel nommé
Profili™, Grace au logiciel Microsoft Excel™, nous avons pu convertir ces coordonnées en
fichier lisible par SolidWorks™ (Cf. Fig. IV. 1) ou nous avons construit le contour du profil a

échelle réelle (1 :1) puis imprimé sous format A4.

;7)5 SOLIDWORKS L] = L;f} - [@ L ll==Th a m_ ,EI - profile corde de 137.1 mm troué ’m
HNEEREE » LAME-F-6v- @& -E- BE=F X
(7 |

% profile corde de 137.1 mm troué

I@j Historique

i8] Capteurs

: Iil Annotations

= Matériau <non spécifié>
; & Plan de face

\<§\ Plan de dessus

e

o

pandes

Extru.

T
*
| Talerie |Esquissn | Fonctions "ﬂ

Figure IV.1 - Profil NACA 4412 réalisé sur SolidWorks™
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Le contour imprimé est par la suite découpé puis collé sur une tble malléable de 1 mm
d’épaisseur. Cing profils ont été découpés a I’aide d’une paire de ciseaux en suivant
minutieusement le contour imprimé.

Trois percages alignés ont été réalisés sur la corde de chacun des profils afin de permettre le
passage, et les tubes de pression et les tiges filetées de 5 mm de diameétre.

Des plaques de garde ont été découpées dans une tole de 1.3 mm sous les dimensions de la figure
ci-aprés (Cf. Fig. 11. 2).

Figure IV.2 - Plaques de garde (cotations en mm)

Un tube d’acier de 27mm de diamétre est fixe par soudure sur la plaque de garde gauche percé au
préalable, cela servira a la fois pour la fixation de la maquette et a canaliser les tubes en plastique

utilisés pour les prises de pression.

Le tout est assemblé par le biais d’écrous munis de rondelles. L’armature finale assemblée est

représentee sur la figure 1V.3.
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Figure IV.3 — Assemblage des armatures du profil NACA 4412.
(1 : Tube de suspension, 2 : Plaques de garde, 3 : Sections de profils, 4 : Tiges
filetées).

La figure 1V. 4 ci-aprés met en évidence I’introduction des tubes de prises de pression statique

dans I’ossature du profil.

Figure IV.4 — Squelette de la maquette (1 : Tubes de prises de pression)

Apres avoir percé les orifices permettant d’accueillir les différentes prises de pression statique sur
la tole de 0.3 mm d’épaisseur, les tubes sont collés par la suite & I’endroit précis. Au final,

’ossature de la maquette est recouverte par cette tole ce qui permet d’obtenir la version finale du
profil NACA 4412 (Cf. Fig. IV. 5).
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Figure IV.5 - Assemblage du profil final (1 : prises de pression statique)
Les coordonnées des quatorze prises de pression sont représentées sur le tableau (I1V.1) ci-

dessous.

Tableau IV.1 - Coordonnées des différentes prises de
pression le long de la corde du profil NACA 4412.

Prise de pression N° Position réduite x/C
1 0.00
2 0.01
3 0.03
4 0.06
5 0.10
6 0.13
7 0.20
8 0.30
9 0.40
10 0.60
11 0.70
12 0.80

2.1.2. Etapes suivies pour la réalisation de I'aile

Nous avons realisé une maquette d’aile d’une fleche de 5° avec un profil NACA 4412. Les

étapes ci-apres sont poursuivies dans son réalisation :

- Comme pour la premiere maguette, nous avons en premier temps procédé a la réalisation
des différents profils constituant ’ossature d’aile. Par ailleurs, cette fois ci, la corde des
profils sont différents, allant de 150 mm de corde jusqu’a 137 mm, de fagon a ce que lors
de ’assemblage nous obtiendrons une fleche de 5°.
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- Une plaque de garde de mémes dimensions que celles du profil préecédent NACA 4412 est
réalisée. Des trous d’environ 11 mm percés aux centres des profils et de la plaque de
garde servent de passage pour les tubes capillaires utilisés pour le soufflage. Un tube en
acier de 11 mm de diametre soudé a I’extrémité de la plaque de garde fait office, a la fois,
d’un bras de fixation a la balance aérodynamique et aussi pour canaliser les tubes
capillaires utilisés pour les prises de pression et canaux de soufflages.

- Une fois I’assemblage terminé, nous obtiendrons 1’ossature représentée sur la figure 1V.6.

Figure IV.6 - Assemblage des armatures de I'aile (1 : Tube de fixation a la
balance aérodynamique, 2 : Tube capillaires)

- Nous procédons par la suite a la découpe d’une tble de 0.3 mm d’épaisseur pour recouvrir
I’ensemble de 1’ossature. Nous y apposons des trous afin d’y loger les différents micro-
orifices de soufflage comme le montre la figure 1V.7. Le soufflage est réalisé avec un
angle de 45° par rapport a la ligne de corde, a travers une série de micro-trous de 0,6 mm
de diameétre régulierement disposés a 10% du bord d'attaque. Les détails internes de la

maquette sont montrés sur la figure 1V.8.
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Figure IV.7 — Tole d'épaisseur de 0.3 mm (3 : Trous de 2 mm pour fixer les tubes
capillaires.)

Sortie
drair

Entrée dair
sous pression

Figure IV.8 —Image 3D montrant la position des orifices du soufflage sur la
magqguette.

- Au final, nous recouvrons I’ossature de la maquette par cette tole ce qui permet d’obtenir

la version finale de 1’aile NACA 4412 avec une fleche de 5° (Cf. Fig. 111. 9).
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Figure IV.9 — Assemblage final de I'aile (1 : orifices de soufflage)

3. Protocole expérimental

3.1. Moyens de mesure

Dans cette partie, nous exposons les moyens de mesure utilisés lors de la campagne
d’essais et ainsi donner leur différentes caractéristiques théoriques et techniques.

3.1.1. Soufflerie

Les expériences réalisées sur les maquettes, fabriquées précédemment, ont été effectuées
dans une soufflerie subsonique de type Deltalab™. La vitesse maximale mesurable est de 45
m/s. Le taux de turbulence est fixé par une grille & I'entrée de 5x5 mm?. La longueur et la

section de la veine d’essai sont respectivement 1000 mm et 300x 300 mm? (Cf. Fig. 111. 10).

Figure 1V.10 - Soufflerie subsonique ufilisee.

41



3.1.2. Multi-manometre

Le multi-manometre est utilisé pour la mesure des pressions statiques (Cf. Fig. IV. 11), il
est composé de 24 tubes disposés verticalement, ces tubes débouchent sur un méme réservoir
d’huile de masse volumique py= 856.418kg/m>. Le multi-manométre est gradué de 2 en 2 mm
et les mesures de pressions seront données par les dénivellations des hauteurs. Il est aussi
équipé de vis a sa base qui permettent de régler I’horizontalité et le niveau dans les tubes

avant utilisation.

FizienaPiesrc.

Figure IV.11 — Multi-manometre utilisé dans la manipulation.
3.1.3. Tube de Pitot

C’est un tube qui permet de mesurer la vitesse de 1’écoulement en un point (Cf. Fig. IV.
12). 11 est constitu¢ de deux tubes coaxiaux munis de deux prises de pressions 1’une
correspondante a la pression totale et l'autre a la pression statique. Par application du

théoréme de Bernoulli, I’expression de la vitesse s’écrit :

V= /@ (IV.1)
Avec :

p : Masse volumique de I’air a la température d’essai.
pr : Masse volumique de I’huile.
Ah : Dénivellation d’huile lue sur le multi- manométre.
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Figure IV.11 — Dessin schématique d’un tube de Pitot.

3.1.4. Balance aérodynamique

Elle permet de mesurer les efforts aérodynamiques (portance, trainée) qui s’exercent sur la
maquette (Cf. Fig. 1V. 13). La balance aérodynamique a jauges de contraintes comprend les
éléments suivants :

- Platine : Elle a pour fonction I’orientation du fléau dynamométrique par rapport a la

veine d’essais.

- Pied support : Il permet de maintenir la balance a la table de manipulation a laquelle il

est lie rigidement.

Fléau dynamomeétrique : Elément essentiel dans la balance aérodynamique, le fléau
dynamométrique est équipé de jauges de déformation collées sur ses surfaces de facon a
pouvoir obtenir les valeurs des sollicitations auxquelles il est soumis. Ces valeurs sont

affichées sur ’indicateur de contraintes décrit ci-dessous.

Elément de liaison

Fléau Veine

¥ =
Platine ,[—:

Pied
support \{

v Table

Figure IV.13 - Balance aérodynamique.

e Etalonnage de la balance aérodynamique

Chague mesure de grandeur physique quelconque est sujet a de I'incertitude ; incertitude d0 a

des erreurs dites systématiques ou a dispersion aléatoire des résultats de mesure. Dans le but de
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crédibiliser nos mesures lors de I’expérience, nous avons procédé a un étalonnage de la balance,

et pour cela nous avons suivis les étapes suivantes :

- L’appareil est mis a niveau grace aux vis de réglages se trouvant sur sa base.

Figure IV. 14 — Niveau a bulles de la balance

- Une fois la balance mise a I’horizontale, nous procédons a I’installation d’un axe de
diamétre 11 mm et de longueur de 200 mm sur la balance. Axe qui traverse la soufflerie

jusqu’au centre de la veine d'essais.

- Un systéme de poulies est mis en place sur I’axe de telle sorte a reproduire 1’effort vertical

dd a la portance et I’effort horizontal d0 a la trainée.

Poulie ——%@ )
> )

Figure IV. 15 — Axe et systeme de polies ufilisés pour I'étalonnage.
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Un support de poids est suspendu a I’axe, a ’aide d’un fil qui passe par les poulies déja
installées.

Figure IV. 16 — Support des poids calibrés.

Les valeurs de la portance et de la trainée sont réglées a 0 N a I’aide de I’indicateur de
contraintes. Les forces de portance et de trainée ont été mesurées au moyen d'une balance
aérodynamique reliée a la chaine d'acquisition décrite ci-dessous. Chaque essai réalisé,
pour des chargements allant de 1 N a 8 N avec un pas de 0.5N, est répété trois fois puis la
moyenne considéerée. Le temps d'acquisition est de 30 s avec une fréquence de 500 Hz.
Les courbes d’étalonnage pour I’effort de portance et de la trainée sont représentées sur
les figures IV.17 et 1V.18.
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Figure IV. 17 - Graphique d’étalonnage de la portance.
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Figure IV. 18 — Graphique d'étalonnage de la frainée.

- Les deux fonctions obtenues sont alors introduites dans le programme Pulse dans les cases

« Gain Adjust » et « Offset » (Cf. Fig. IV. 19). Ce qui se traduit par la fin de la procédure

d’étalonnage.
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Figure IV. 19 — Interface graphique de I'interface Pulse.

3.1.5. Indicateur de contraintes
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La deformation mécanique des jauges est transformée par l'indicateur de contrainte (Cf.
Fig. IV. 20) en un signal électrique. Apres traitement interne du signal, le dispositif permet a
la fois l'affichage direct de la tension et la transmission de cette information sous forme de

signal electrique via son port de sortie.

CONDITIONNELR - INDICATE UR 06
BALANCE A JAUGES DE CONTRAINTE
STRAIN GAGE BALANCE CONIVTIONER
READOUT

Figure 1V.20 - Indicateur de contraintes.
3.1.6. Convertisseur

Il sert a traiter le signal afin d'obtenir a sa sortie un signal lisible dans un logiciel

spécifique installé sur l'ordinateur (Cf. Fig. IV. 21).

Figure IV.21 - Convertisseur.

3.1.7. Ordinateur

Enregistre les lectures de la portance et de trainée en temps réel a l'aide de la plate-forme
Pulse™ Les résultats sont enregistrés dans des fichiers avec I'extension .txt. Les valeurs de
force moyennes sont évaluées a l'aide d'un programme Matlab™ concu a cet effet (Cf. Fig.
V. 22).
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Figure 1V.22 - Ordinateur.

3.2. Dispositif de soufflage

Afin de réaliser le contrdle de 1’écoulement autour de 1’aile NACA 4412, nous utilisons
un dispositif de soufflage constitué principalement d’un compresseur d’air, d’une chambre de

tranquillisation et d’une vanne de régulation de débit.
3.2.1. Compresseur d'air

L’air est comprimé par un compresseur de type Schneider qui peut atteindre une pression

relative maximale de 16 bar (Cf. Fig. 1V. 23).

Figure IV.23 - Compresseur a air.

3.2.2. Chambre de tranquillisation

L’air comprimé s’écoule a travers une vanne qu’on utilise pour réguler la pression a I’état
générateur, il est ensuite conduit dans la chambre de tranquillisation qui a pour réle de

minimiser les turbulences causées par le compresseur (Cf. Fig. IV. 24).
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Chambre de tranquillisation

4=~

Figure 1V.24 - Chambre de tranquillisation.

3.2.3. Manometre a cadran

Un manométre est un appareil de mesure de la pression d'un fluide. 1l est & noter que
celle-ci ne peut étre mesurée que par rapport a une pression de référence, généralement a la
pression atmosphérique (pression relative), car ce manométre (Cf. Fig. IV. 25) indique la

valeur de la pression d'air a I'état générateur, les valeurs indiquées sont relatifs a la pression
atmosphérique.

Figure IV.25 - Manometre.

3.2.4. Rampe de distribution
La rampe est congue a partir d’un tube de cuivre de diamétre D=14mm sur lequel est
implanté des tubes capillaires qui ont une section de sortie de diamétre d=0.6mm (Cf. Fig. IV.

26). Les tubes capillaires sont au nombre de dix qui correspond au nombre d’orifices de

soufflage de la maquette de ’aile.
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Figure 1V.26 - La Rampe de distribution.

3.2.5. Capteur de pression

Cet outil (Cf. Fig. IV. 27) permet I’exploration du champ de pression a I’arriére de la
maquette. Les valeurs de pression relevées a différentes positions a 1’aval de ’aile d’avion
sont introduites dans un programme MATLAB™ qui calcule et trace les cartographies
des coefficients de pression statique Cp.

Tubes en
plastique

Figure IV.27 — Capteur de pression.

3.2.6. Paramétres de soufflage
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Notre cas de figure peut étre assimilé a une tuyere convergente, le col de la tuyere
représente orifice cylindrique des tubes capillaires utilisés pour le soufflage. Pour mieux
caractériser 1’écoulement au niveau des orifices de soufflage ; il est nécessaire d’établir une
relation liant les pressions d’air, mesurées a 1’état générateur et au voisinage immédiat des

micro-orifices, avec le débit d’air éjecté. Ce dernier est donné par I’équation suivante[27] :

o-s |2 R[(PY_(P) (IV.2)
PN k=) v (R R

Avec : k: Constante adiabatique, Pi: Pression totale a I’état générateur, v, : Volume

massique de I’air a I’état générateur.

La vitesse du jet V;jest obtenue a partir du débit par I'expression suivante :

v =9 (IV.3)

A partir des résultats de calcul obtenus par le biais de I’équation (1V.2) (Cf. Fig. 1V. 28.a),
on peut facilement déduire 1’évolution de la vitesse du jet au niveau des trous de souftlage. La
figure 1V. 28.b montre le tracé des courbes théoriques de fonctionnement obtenues pour
différentes pressions a I’état générateur. On observe clairement que 1’évolution de la vitesse
est caractérisée par la présence d’un palier constant, la vitesse dans ce cas est sonique et
constante. Différentes vitesses soniques sont mises en évidence, car la température au niveau

des orifices varie en manipulant la valeur de la pression totale.
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Figure 1V.28 - Courbes théorigues de fonctionnement pour différentes Pi : )
Evolution du débit de soufflage en fonction de P statique, b) Evolution de la vitesse
du jet en fonction de P statique.

3.2.7. Différents modes de soufflages utilisés

Le soufflage par micro-jet est effectué en huit modes distincts selon le nombre d’orifices
ouvert et la pression de soufflage de 1’état générateur. Le tableau I11.2 suivant présente les

huit modes du jet.

52



Tableau IV.2 - Différents modes du soufflage testés en soufflerie.
Avec : (1 : orifice ouvert et O : orifice fermé).

Numéro de Porifice
Mode 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
2 1 1 1 1 1 0 0 0 0 0
3 0 0 0 0 0 1 1 1 1 1
4 1 1 0 0 1 1 0 0 1 1
5 0 0 1 1 0 0 1 1 0 0
6 1 0 1 0 1 0 1 0 1 0
7 0 1 0 1 0 1 0 1 0 1
8 0 1 1 1 0 1 1 1 1 0

4. Résultats et discussion

Dans cette partie, nous présentons les résultats des essais effectués a I’aide des deux
maquettes que nous avons réalisées. Les mesures ont été prises sur un intervalle d’incidences
allant de 0° a 25°, et ceci pour trois vitesses d’écoulement d’air, a savoir : 15, 20 et 30 m/s pour le

cas du profil NACA 4412 et deux vitesses pour I’aile (15 et 25 m/s).

4.1. Ecoulement non contrdlé
4.1.1. Champ de pression autour du profil NACA 4412

Les propriétés de I'écoulement autour du profil NACA 4412 du cas sans contrdle sont
d'abord étudiées, et les distributions correspondantes du coefficient de pression statique sont

évaluées et confrontées.

Les figures IV. 29-32 montrent les distributions du coefficient de pression statique autour du
profil aérodynamique NACA 4412 pour quelques angles d'incidence et vitesses d’écoulement
sélectionnés. Comme le NACA 4412 est un profil cambré, a angle d’incidence nulle, la pression
statique sur le profil aérodynamique est dissymétrique, ce qui se traduit par I'existence d'une force
de portance. Il existe des régions de I’écoulement accéléré sur le profil aérodynamique qui
atteignent les dépressions les plus élevees, elles correspondent a 1’épaisseur maximale du profil
aérodynamique. La pression maximale se produit, quant a elle, au point de stagnation lorsque la

vitesse est nulle.
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Lorsque l'angle d'incidence du profil aérodynamique est augmenté a environ 12° ou plus, le
gradient de pression défavorable imposé aux couches limites devient si important qu'une
séparation de la couche limite se produit. Une région d'écoulement de recirculation sur tout
I’extrados du profil aérodynamique se forme, et la région de pression plus élevée sur I’intrados du
profil aérodynamique devient plus petite. Par consequent, la portance diminue nettement et la
trainée augmente fortement. 1l s'agit d'une condition typique dans laquelle le profil
aerodynamique est décroché.

Pour une augmentation supplémentaire de I'angle d'incidence du profil, le point de stagnation se
déplace nettement plus vers le bord de fuite sur la surface inférieure. La région d'écoulement de
recirculation devient dominante et couvre toute la surface supérieure du profil aérodynamique, et
le flux d'air est entiérement séparé de la surface supérieure du profil aérodynamique. Cela conduit
a une réduction supplémentaire de la force de portance et a une forte augmentation de la force de
trainée. Cette situation est caractérisée par la formation d’un plateau quasi-constant de Cp (Voir

par exemple : Figure V. 30, incidence 20°).

Comme indiqué précédemment, le gradient de pression augmente avec l'angle d'incidence, et il
existe un angle d'attaque maximal pour maintenir I'écoulement attache au profil aérodynamique.
Si l'angle d'incidence critique est dépassé, une séparation se produit et la force de portance

diminue fortement.

Coéfficient de pression a Voo = 15 m/s

2,0000
1,0000
=—¢—incidence 0°
0,0000
1 == incidence 15°
&-1,0000 — S incidence 17°

== incidence 20°

-2,0000
incidence 25°

-3,0000

-4,0000
x/c

Figure IV. 29 — Coefficient de pression & Veo= 15 m/s.
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Coéfficient de pression a Veo = 20m/s
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asos0 TIT i/“’M e T

-1,0000 ' S = - '
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-2,0000 incidence 6°

8 [
-2,5000 f == incidence 16°
-3,0000 f #==incidence 20°
-3,5000 incidence 25°
-4,0000 F
-4,5000 /
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Figure IV. 30 — Coefficient de pression d Ve=20 m/s
Coéfficient de pression a Veo = 25 m/s
2,0000
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0,0000 == incidence 0°
1
-1,0000 S i incidence 6°
Q.
© -2,0000 ===incidence 16°
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-3,0000
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-4,0000
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Figure IV. 31 — Coefficient de pression a Ve= 25 m/s.
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Coéfficient de pression a Veo =30 m/s
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-3,0000 /—
\ incidence 25°
-4,0000
-5,0000
x/c

Figure 1V.32 - Coefficient de pression & Veo= 30 m/s

4.1.2. Efforts aérodynamiques dans le cas du profil NACA 4412

La mesure des efforts aérodynamiques est effectuée pour divers angles d’incidence par le biais
du dispositif décrit plus haut. Les courbes des coefficients de portance et de trainée en fonction de
I’incidence du profil (non corrigées de [’effet de blocage) sont représentées sur les figures IV. 33-

36, pour quatre vitesses d’écoulement.
Sur les courbes ci-dessous, nous pouvons observer facilement que :

Le décrochage de notre profil se fait a une incidence de 16° pour les vitesses
d’écoulement d’air de V,, = 15 m/s et V., = 20 m/s.
Le décrochage de notre profil se fait a une incidence de 18° pour les vitesses
d’écoulement d’air de V., = 25 m/s et V,, = 30m/s ; ce qui est une conséquence de
I’augmentation du nombre de Reynolds.

- Une augmentation de la trainée avec la vitesse d’écoulement.

- L’augmentation de la trainée accentuée apres le décrochage du profil.
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Figure IV. 33 — Coefficients de portance et de la trainée sur le profil NACA 4412
pour Ve =15m/s, sans contrdle.
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Figure IV. 34 — Coefficients de portance et de la trainée sur le profil NACA 4412
pour Ve =20 m/s, sans contréle.
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Figure IV.35 — Coefficients de portance et de trainée sur le profil NACA 4412 pour

Ve =25m/s.
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Figure IV. 36 — Coefficients de portance ef de trainée sur le profil NACA 4412 pour

Ve =30 m/s.

4.1.3. Efforts aérodynamiques dans le cas d’'une aile NACA 4412

Comparativement aux cas précedents (Cf. Fig. 1V. 33-36) ; les courbes de portance et de la

trainée, dans le cas d’une aile, montrent des allures différentes. En effet les constations suivantes

sont relevées :

Pour le cas du profil la courbe de portance a une premiere partie linaire jusqu’a se rapprocher du

décrochage, ce qui n’est pas le cas pour I’aile ou la portance augmente mais pas de la méme

facon.

58




Apres décrochage une basse de portance subite est enregistrée dans le cas du profil. Par contre sur
I’aile la baisse de la portance est progressive et ony enregistre méme certaines augmentations

pour quelques incidences (24°,25°).

La portance maximale ainsi que la trainée maximale sont plus importantes sur le profil que sur

I’aile.
Portance a Voo= 15 m/s . o Jrainée a Veo= 15 m/s
1,2000 0,5000
1,0000 N = //d

0,8000 P 0,4000 /
8 0,6000 7/( G 0,3000 /
0,4000 | J— 0,2000 €x
0,2000 /
0,1000
0,0000 /
0,0000

0 4 8 11131517 192225
Incidence (°) 0 4 8 11 13 15 17 19 22 25
Incidence (°)

Figure IV. 37 — Coefficients de portance et de frainée sur une aile NACA 4412
pour Ve =15m/s, cas de référence.

4.2. Ecoulement contrélé

L'action du micro-jet sur une aile permet de générer une influence sur les coefficients
aérodynamiques non négligeable. Cependant, afin d'optimiser ce type de systeme de soufflage, il
convient d'étudier l'influence de certains parametres, soit modifiables par [I'utilisateur, soit
imposées par la technologie du dispositif de soufflage utilisé. En effet, I’influence de la variation
du débit de soufflage, des incidences de ’aile et de la vitesse de I’écoulement a 1’infini amont a
¢été passée au crible lors de la batterie d’essais effectuée au laboratoire. Les autres parametres
géométriques tels que le diameétre, I’espacement, la position par rapport a la corde des orifices

ainsi que leur angle d’inclinaison sont maintenus constants. Toutefois, ’efficacité du controle
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peut changer en variant ces paramétres géométriques, ce qui fait que 1I’étude d’optimisation de

I’efficacité du contrdle apparait en quelque sorte d’une manicre simplifiée.

4.2.1. Efforts aérodynamiques de I'écoulement contrdlé par soufflage de la
couche limite dans le cas de I'aile NACA 4412

a) Effet du soufflage tangentiel sur I'efficacité du contréle

Le controle est réalisé par jet continu via une série d’orifices de 0.6 mm de diamétre, tangents

a I’extrados de I’aile NACA 4412 d’un angle de 45°, situés a 10% a compter du bord d’attaque.

Le tableau V.3 représente les gains de portance obtenus pour 1’ensemble des modes du
soufflage testés en soufflerie & un nombre de Reynolds de 1.6 x 10°. 1l est clairement décelable &
travers ces résultats qu’une meilleure amélioration de portance est enregistrée pour le mode 1 et a

la pression Pt=2.0 bar, correspondant au soufflage complet.

Compte tenu des résultats du tableau 1V.3, il apparait manifestement que pour le mode 2 aucun
gain de portance n’est enregistré. Cela peut s’expliquer par le fait que la position des orifices de
soufflage (soufflage sur la moiti¢ gauche de I’aile) pour ce mode n’est pas favorable au

recollement de la couche limite a la paroi.

Des retards au décrochage sont aussi recenses dans certains modes de soufflage tels que le mode
2,5 6et7.

Par ailleurs, le contrdle par soufflage sur ce type d’aile n’a apporté aucune réduction de la trainée.
Bien au contraire, une trainée parasite moyenne est mesurée pour la quasi-totalité des modes de
soufflage ; excepté le mode 2 ou nous avons mesuré une réduction maximal de la trainée de 70%

pour I’incidence 10°.

Tableav IV.3 - Gains de portance obtenus pour es différents modes du
soufflage, Rec=1.6x105.

Modes du soufflage
Pt 1 2 3 4 5 6 7 8
1.0 bar 36% -19% 20% 12% 13% 15% 16% 230
1.5 bar 37% -17% 21% 16% 26% 17% 28% 26%
2.0 bar 37% -15% 20% 20% 23% 24% 32% 25%
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Tableav IV.4 - Retard au décrochage obtenus pour es différents modes
du soufflage, Rec=1.6x10°.

Modes du soufflage
Pt 1 2 3 4 5 6 7 8
1.0 bar / 1° / / 1° 1° / /
1.5 bar / 1° / / 2° / / /
2.0 bar / 1° / / 1° 2° 1° /

b) Effet du débit de soufflage

De fortes hausses du coefficient de portance et un retard au décrochage sont enregistrées avec
le contréle (Cf. Fig. V. 38). L’augmentation du coefficient de portance est étroitement liée a
I’augmentation du débit de soufflage. En I’absence de soufflage, le profil décroche a 16° pour 15
m/s. L’effet du contréle s’amorce méme a faible incidence, une augmentation progressive de la

portance est observée et que 1’on peut déceler pour ’ensemble des incidences avant décrochage.

La comparaison des courbes du contr6le montre que celles-ci sont relativement rapprochées pour
toutes les incidences; une saturation du coefficient de portance s’installe, ’effet du controle est

fixé par le phénomeéne de blocage sonique au niveau des orifices de soufflage.

Il est également intéressant d’analyser I’effet du contréle sur le coefficient de trainée. Les
évolutions du coefficient Cx données sur la figure 1VV.39 montrent que la trainée du cas contrdlé

évolue approximativement de la méme maniére et marquent une augmentation parasite.
c) Effet du nombre de Reynolds sur les coefficients aérodynamiques

Les figures 1V.38 et V.39 montrent la superposition des courbes du coefficient de portance
et de la trainée correspondant au cas de référence et avec controle a 1’aide des micro-orifices.
Pour les deux nombres de Reynolds étudiés, une amélioration de la portance est observée. A un
nombre de Reynolds égal & 2.5 10°, I’effet du contrdle sur le coefficient de portance est

légérement moins efficace que dans le cas avec Re = 1.6 10°. En effet, 37% de gain de portance
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est recensé pour un écoulement & 1.6 10° et seulement 6.5 % de Iaugmentation de portance

relative est observée pour le deuxiéme cas (Re = 2.5 10°) comparé & CZpax.

L’analyse de la trainée (Cf. Fig. IV. 40-41) révele une plus grande production de la trainée

parasite aux écoulements a faible nombre de Reynolds aux fortes incidences.
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o
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0,6
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04 7 =2 bar
0,2
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Figure IV. 38 — Coefficients de portance pour Ve = 15 m/s, mode 1.
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Figure IV. 39 — Coefficients de portance pour Vo =25 m/s, mode 8.
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Figure IV. 40 — Coefficients de trainée pour Ve = 15 m/s, mode 1.
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Figure IV. 41 — Coefficients de la trainée pour V« = 25 m/s, mode 8.
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4.2.2. Coefficient de pression de I'écoulement autour de I'aile a profil NACA

4412 avec et sans controle de la couche limite

Les résultats représentés sur les figures ci-dessous sont analysés a partir des cartographies
moyennées de perte de pression statique Cp. Les pertes énergétiques associées a la trainée de
pression contribuent significativement au développement de la trainée aérodynamique totale.

Les relevés de pression sont effectués a l'aide d'un rateau muni de prises de pression, a une

position distante de 250 mm a compter du bord d'attaque de I’aile.

Les tourbillons de pointe se produisent partout ou une surface portante se termine dans un fluide.
L'écoulement autour de l'aile a profil NACA 4412 génére de la portance en produisant de faibles
pressions statiques au-dessus de l'aile et des pressions comparativement plus élevées dessous.
Cette différence de pression entre les surfaces de I’intrados et de I’extrados de l'aile accélére le
fluide autour du bout de l'aile, produisant ainsi un tourbillon marginal. Ce dernier est nettement
décelable sur les cartographies des iso valeurs de Cp pour le cas non contrdlé (Cf. Fig. 1V. 42).

Lorsque le soufflage s'effectue au voisinage de la paroi de l'aile, malgre les améliorations
significatives de la portance enregistrées ; la mesure de la trainée observéee précédemment indique
qu'elle a tendance a augmenter. Cela peut étre conforté par le calcule de la valeur moyenne du Cp
du cas non controlé (Cpmey=0.59, Cf. Fig. IV. 42) et du cas contr6lé (Cpmey=0.63, Cf. Fig. IV. 43).
L’augmentation de la trainée est alors directement liée a la dépression créée localement par le

soufflage a ’extrados du profil, qui reste insuffisante pour recoller les filets fluides sur l'aile.
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Figure IV. 42 — Coefficient de pression statique releve a Z/c=1.67, Re= 1.6 x

105, a=15°, Sans contrble. Les poinfillés représentent le contour de I'aile.
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Figure IV. 43 — Coefficient de pression statique relevé d Z/c=1.67, Re= 1.6 x 105, a=15°,

Avec contréle, mode 1, Pt=2.0 bar.

De méme, pour un écoulement & un nombre de Reynolds supérieur (Re=2.5 x 10°), une
augmentation de la valeur moyenne de Cp du cas non contrélé (Cp=0.77, Cf. Fig. IV. 44) au cas
controlé (Cp=0.79, Cf. Fig. IV. 45) est observée. Toutefois, I’intensité du tourbillon est beaucoup
plus prononcée, dans ce cas de figure, comparativement aux résultats 8 Re=1.6 x 10°.
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Les performances du contrdle se dégradent nécessairement en 3D (dans le cas d’une aile), du fait
de la présence de structures tourbillonnaires longitudinales trés énergétiques, mais les résultats
présentés ici constituent néanmoins une base de travail intéressante pour la recherche de solutions
tridimensionnelles. A ce titre, la topologie de I’écoulement de sillage doit étre analysée de fagon a

identifier les mécanismes du contr6le et les origines de la réduction de trainée.

200

180

=
(2}
o

140

120

Coordonnée Y en (mm)

100

80
140 120 100 80 60 40 20

Coordonnée X en (mm)

a) Isovaleurs du coefficient de pression.

Distribution du coefficient de pression 3D

1
0.8
1.5
0.6
14
il L
: *\‘.\3!\,\\\\&\‘%\??"- = 04
0.5+ x ,
5 o Lo
04 'll ‘ L
0.5 F 1-0.2
-1 -0.4
200
N EE
-0.8
100
Coordonnée Y en (mm) 50 150

Coordonnée X en (mm)

b) Coefficient de pression fridimensionnel.
Figure IV. 44 — Coefficient de pression statique relevé a Z/c=1.67, Re= 2.5 x 103,

o=17°, Sans conftrble.
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Figure IV. 45— Coefficient de pression statique relevé a Z/c=1.67, Re= 2.5 x 105, a=17°,

Avec contrdle, mode 1, Pt=2.0 bar.
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5. Conclusion

Les résultats de cette présente étude soulignent I'importance du soufflage a travers les
micro-orifices. Dans le cas de I’aile NACA 4412, les effets du contrble du débit de soufflage a
des nombres de Reynolds de (1.6 10° — 2.5 10°) et différents angles d'attaque sont évalués.
Lorsque la pression d’arrét est modifiée et analysée sur la plage (1.0 — 2.0 bar), les résultats
suivants ont été obtenus :

Bien que le soufflage stationnaire n‘ait été effectué qu'a 10% du bord d'attaque, les
résultats indiquent qu'une augmentation de la pression de soufflage améliore les
coefficients aérodynamiques. En effet, une augmentation trés notable de la portance
maximale de l'ordre de 37 % est atteinte lorsque Pt=2.0 bar, et a nombre de
Reynolds égal & 1,6 10°. Ces gains de portance sont tributaires du nombre de
Reynolds de 1’écoulement. Aussi, on remarque une réduction importante de la
trainée de l'ordre de 20% pour un mode de soufflage particulier n°2.

Un retard au décrochage de 1’ordre de deux degrés est atteint.

Afin d'obtenir une réelle amélioration des performances aérodynamiques, il apparait
nécessaire d'appliquer une démarche d'optimisation de la position des micro-orifices, de lI'angle
d'inclinaison ainsi que de leur diametre. Ces paramétres influencent les structures cohérentes

d'écoulement et retardent ou méme éliminent la séparation de la couche limite.
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Conclusion générale

Le travail effectué dans le cadre de ce projet porte sur le controle actif de 1’écoulement

autour d’une aile a profil NACA 4412 afin d’améliorer ses performances aérodynamiques.

La technique de contrdle utilisée est le soufflage tangentiel a travers une série de micro-orifices
disposés en ligne a I’extrados d’une aile d’avion a 5° de fleche, que nous avons réalisée au

laboratoire.

Les principaux résultats obtenus a I’issue de 1’étude expérimentale peuvent étre résumés comme

suit :

- Unretard de 2° a été enregistré dans certains modes.

- L’augmentation de la pression de soufflage améliore les coefficients aérodynamiques.

- L’augmentation de la portance est liée au débit de soufflage.

- Aucune réduction de la trainée n’a été enregistrée sur I’ensemble modes de soufflage ;
excepté le mode 2.

- L’effet du contréle sur le coefficient de portance est beaucoup plus significatif sur un
faible nombre de Reynolds Re = 1.6 10°.

- Production d’une trainée parasite aux écoulements a faible nombre de Reynolds aux fortes
incidences.

Les améliorations des coefficients aérodynamiques enregistrées dans le cadre de ces
travaux représentent des enjeux économiques et environnementaux tres importants. Dans
I'industrie automobile comme dans l'aéronautique, ces objectifs ont un impact direct sur les

économies d'énergie et la réduction des emissions de gaz a effet de serre.
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Courbes des coefficients de portance et de trainée en fonction de I'incidence
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Figure A. 1 — Coefficients de portance pour V. = 15 m/s, mode 2.
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Figure A.2 — Coefficients de trainée pour V- = 15 m/s, mode 2.
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Figure A.3 — Coefficients de portance pour V. = 15 m/s, mode 3.
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Figure A.4 — Coefficients de tfrainée pour V. = 15 m/s, mode 3.

1,6000
1,4000
1,2000
1,0000
0,8000
0,6000
0,4000
0,2000 2 bar
0,0000

==@==>sans controle

Cz

== 1 bar

===1.5 bar

0 3 6 91214151617181920222425

Incidence (°)

Figure A.5 — Coefficients de portance pour V. = 15 m/s, mode 4.
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Figure A.6 — Coefficients de trainée pour V- = 15 m/s, mode 4.
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Figure A.7 — Coefficients de portance pour V. = 15 m/s, mode 5.
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Figure A.8 — Coefficients de trainée pour V. = 15 m/s, mode 5.

1,6
1,4
1,2
1 == sans controle
3038
’ =1 bar
0,6
==fe=1.5 bar
0,4
0,2 =4=2 bar
0
0 3 6 91214151617181920222425
Incidence (°)

Figure A.9 — Coefficients de portance pour V. = 15 m/s, mode 6.
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Figure A.10 — Coefficients de frainée pour V- = 15 m/s, mode 6.
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Figure A.11 — Coefficients de portance pour V. = 15 m/s, mode 7.
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Figure A.12 — Coefficients de trainée pour V. = 15 m/s, mode 7.
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Figure A.13 — Coefficients de portance pour V. = 15 m/s, mode 8.
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Figure A.14 — Coefficients de frainée pour V. = 15 m/s, mode 8.

- PourV.=25m/s:

1,6000
1,4000
1,2000

1,0000 sans controle

0,8000 B—1 bar
0,6000

0,4000
0,2000
0,0000

Cz

===1.5 bar

== bar

0 3 6 9121516171819202225
Incidence (°)

Figure A.15 — Coefficients de portance pour V. =25 m/s, mode 1.
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Figure A.16 — Coefficients de trainée pour V. = 25 m/s, mode 1.
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Figure A.17 — Coefficients de portance pour V. = 25 m/s, mode 2.
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Figure A.18 — Coefficients de frainée pour V. = 25 m/s, mode 2.
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Figure A.19 — Coefficients de portance pour V. =25 m/s, mode 3.
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Figure A.20 — Coefficients de frainée pour V. = 25 m/s, mode 3.
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Figure A.21 — Coefficients de portance pour V. =25 m/s, mode 4.
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Figure A.22 — Coefficients de frainée pour V. = 25 m/s, mode 4.
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Figure A.23 — Coefficients de portance pour V. =25 m/s, mode 5.
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Figure A.24 — Coefficients de trainée pour V. = 25 m/s, mode 5.
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Figure A.25 — Coefficients de portance pour V. = 25 m/s, mode 6.
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Figure A.26 — Coefficients de frainée pour V. = 25 m/s, mode 6.
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Figure A.27 — Coefficients de portance pour V. =25 m/s, mode 7.
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Figure A.28 — Coefficients de frainée pour V. = 25 m/s, mode 7.
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Figure A.29 — Coefficients de portance pour V. =25 m/s, mode 8.
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Figure A.30 — Coefficients de trainée pour V. = 25 m/s, mode 8.
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