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SOMMAIRE

Ce document a pour but de présenter de fagon succincte une méthode permettant d'obtenir des
formes optimales au sens de la trainée et du bruit. De par I'approche choisie, sa mise en oeuvre
est simple et permet d'aboutir a des formes ayant un minimum d'influence sur la construction de

I'objet en question.

Les modeles PAN2D et ACL proposés par le CMEFE sur la base de cette méthode, permettent de
réaliser ce travail a l'aide d'environnements informatiques de type micro-systéme. Les colts
rattachés a leurs application sont donc trés bas, ce qui permet notamment de pouvoir proposer
cette méthode dans des situations ou elle n'est traditionnellement pas envisagée.

Dans la pratique, cette méthode a montré que les gains sur la trainée peuvent aller jusqu'a 30%, et
qu'elle est une maniére efficace d'aborder le probléme de la génération de bruit.
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NOTATION

Cp Coefficient de pression Cp = (p -p,p/(1/2 pU %)
d Longueur caractéristique de I'écoulement (m)
H Facteur de forme H=05"/6

R Rayon (m) (selon figure 2.1)

R, Nombre de Reynolds Re =(U-d)/ v

U Vitesse de l'air (m/s)

O% Epaisseur de déplacement (m)

0 Epaisseur de quantité de mouvement (m)

Viscosité cinématique de I'air (m?%/s)
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1. OPTIMISER UNE FORME: DANS QUEL BUT ?

L'écoulement d'un fluide autour d'un corps a de nombreuses conséquences pratiques, notamment

1. La génération d'une distribution de pression pouvant atteindre dans certaines conditions
des valeurs élevées

2. La génération de forces et moments

3. La génération de turbulence et de vorticités qui peuvent avoir un caractére fortement
instationnaire, ce qui conduit a la génération de bruit

Dans le cadre d'une situation donnée certains de ces phénoménes aérodynamiques peuvent étre
recherchés. D'autres au contraire sont indésirables, par exemple, dans le cadre de I'étude d'un
véhicule automobile ou ferroviaire : la trainée, la force latérale et le bruit. Dans tous les cas ces
phénoménes sont interdépendants, et il est difficile de faire varier I'un d'eux sans que les autres
soient également modifiés. On devra donc chercher un compromis, ce qui conduit généralement a
une optimisation de la géométrie.

L'aspect aérodynamique d'une construction joue dans les domaines du transport, un réle
important. Il est vivement conseillé, si ce n'est de rechercher a grands frais des performances, de
prendre au moins garde aux phénomeénes aérodynamiques indésirables pouvant avoir lieu dans un
écoulement.

Les chapitres suivants présentent une méthode permettant de minimiser les grandeurs suivantes :

e Latrainée
e Le bruit et les instabilités générés par I'écoulement
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2. ASPECTS PHYSIQUES DE L'OPTIMISATION DE FORME

Soit un corps ayant la forme suivante :

CHAMP DE PRESSION ADVERSE
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Figure 2.1 Géométrie envisagée et distribution de pression (irrotationnel)

Pour la géométrie ci-dessus, nous pouvons distinguer deux types de régions. Les premiéres ou ce
produit essentiellement de la trainée de pression (faces avant et arriére), et les secondes, ou se
produit uniquement de la trainée de frottement (faces supérieure, inférieure et latérales). La
méthode proposée sera appliquée aux régions du premier type.

Dans la distribution de pression ci-dessus, il existe le long de la surface du corps des régions pour
lesquelles le champ de pression est adverse. C'est-a-dire qu'une particule de I'écoulement passe
d'une valeur faible de la pression, a une valeur plus élevée (sens inverse au sens naturel, dP/ds >
0). Désignons ces régions par les lettres A,. Pour les régions A, et A4, il est assez difficile
d'intervenir sans augmenter considérablement I'encombrement du corps, les variations de pression
étant tres fortes. Par contre, pour les régions A; et A3, la trainée peut facilement étre réduite a son
minimum, en mettant aux coins en question un rayon suffisant. On peut également montrer que
lorsque ce rayon est grand, la variation de la pression est moins forte, et inversement.

Une analyse de la trainée de ce corps en fonction du rayon R nous montrerait qu'il existe un rayon
critigue R, au dela duquel la trainée ne varie plus. On dit que la forme est optimale pour ce rayon,
car elle correspond au meilleur volume intérieur du corps et a la trainée la plus faible (voir figure
2.2).
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Figure 2.2 : Evolution de la trainée en fonction du rayon R

L'existence de ce rayon critique est due au comportement de I'écoulement dans la région en
question. Pour un rayon plus faible que le rayon critique R.. la variation de la pression est forte et
ne peut étre supportée par la couche limite. ce qui a pour conséquence le décollement de
I'écoulement. donnant naissance a une recirculation (voir figure 2.3). La pression a la surface du
corps en aval du point de décollement est alors trés fluctuante. ce qui se traduit par un bruit
intense dans cette région. De plus, les effets de ce décollement sur la distribution de pression
autour du corps sont tels. qu'il y a une forte production de trainée. Pour un tel rayon des effets
aérodynamiques indésirables se produisent.

Par contre, pour un rayon plus grand ou égal au rayon critique, la variation de pression peut étre

supportée par la couche limite, et I'écoulement reste collé. Le niveau de bruit reste alors
acceptable et |a trainée est minimale.
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Figure 2.3 : Décollement d'une couche limite.

3. CHOIX D'UNE APPROCHE D'ANALYSE

On sait aujourd'hui que les phénoménes cités précédemment sont liés a la viscosité du fluide.
L'optimisation d'une forme requiert donc I'étude d'un écoulement visqueux.

Une telle étude n'est pas simple et les approches existantes ont chacune leurs avantages et leurs
inconvénients. La table 3.1 fait ressortir que les atouts d'une analyse de couche limite a partir des
résultats obtenus avec un modéle d'écoulement irrotationnel (f) est efficace.

Sur la base de cette idée, le CMEFE a développé un modéle d'écoulement irrotationnel, ainsi qu'un
modéle d'analyse de couche limite baptisés respectivement PAN2D et ACL. Le premier de ces
modéles est d'une conception traditionnelle, il ne sera pas présenté dans ce document (réf. 7. 14
et 1). En revanche, le deuxieme modéle est un probléme plus délicat, c'est la raison pour laquelle
nous allons le présenter.
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4. LE MODELE ACL

ACL est le modéle développé par le CMEFE pour analyser les couches limites a des nombres de
Reynolds élevés.

L'algorithme du modéle est présenté a la figure 4.1. Une fois le champ de pressions (ou de
vitesses) calculé a l'aide du modéle d'écoulement irrotationnel PAN2D, I'analyse de la couche
limite est effectuée en commencgant au point d'arrét (vitesse nulle) a I'aide de méthodes intégrales
(réf. 5, 6, 10 et 18). Dans le but de déterminer les points de transition et de décollement (laminaire
et turbulent), différents critéres ont été choisis. Ces critéres sont a la base des résultats obtenus et
c'est la raison pour laquelle ils ont fait I'objet d'une attention toute particuliere.

Ces critéres sont les suivants:

Critére de décollement laminaire : Selon Thwaites (réf. 18), Curle et Skan (réf. 5)

Décollement lorsque: H > 3,55

Critére de transition : Selon Cebeci-Smith (réf. 3)

(Reﬁ)trans = 1, 174 (7 + 22400/(Res)trans) ('L_\)es)transo’l;6

Le modéle permet également de fixer la transition & un endroit désiré.

Critere de décollement turbulent:  Selon Kline, Bardina et Strawn (réf. 11)

Couche limite attachée H<22
Décollement intermittent H=27
Décollement complet H>40
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Calcul du champ de vitesse 4 'aide
d'un modéle d'écoulement irrotationnel

l

Lissage des valeurs de la vitesse

l

Calcul des valeurs au point d'arrét
(Schilchting)

Calcul de I'évolution de la couche limite
laminaire (méthode de Walz-Thwaites)

Décollement laminaire ?

H> 3,55

Formation d'une bulle
de bord d'attaque ?
(test de Owen-Klanfer)

nen

Transilion ?
{Cebeci-Smith)

Calcul de l'évolution de la couche limite
turbulente {méthode d'entrainement)

Décollement turbulent 7

H>27

non
Sommes-nous & lafin ?

Figure 4.1 : Algorithme du modéle.
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La validation du modele a été réalisée, d'une part pendant la réalisation d'un modéle de couplage
(réf. 7), sur un profil d'aile NACA 4412 & l'aide de valeurs d'origine expérimentale fournies par
Hastings et Williams (réf. 18). Puis, d'autre part, par comparaison des résultats obtenus sur un
cylindre infini en translation. On sait pour ce dernier que si le nombre de Reynolds est inférieur a
450'000, I'écoulement décolle entre 80 et 90 degrés (dans la couche limite laminaire). Ce régime
de vitesse est appelé premier régime. Tandis que pour des valeurs supérieures du nombre de
Reynolds, la transition a lieu avant cette angle, et le décollement se produit aux environs de 120 a
130 degrés (dans la couche limite turbulente).

Les figures 4.2 et 4.3 montrent les résultats obtenus. On peut observer sur ces figures une bonne
corrélation entre les valeurs calculées et les valeurs expérimentales. On notera cependant que le
décollement laminaire dans le cas du cylindre premier régime (figure 4.3 a) se produit un peu trop
en aval (apres 90 degreés).
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Figure 4.2 : Profil NACA 4412, épaisseur de déplacement,
incidence 12.15 deg., Re = 4'200'000.
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Figure 4.3 a : Cylindre, notation
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5. EXEMPLE D'APPLICATION ET MARCHE A SUIVRE

Soit le corps proposé a la figure 2.1. nous nous proposons d'optimiser la trainée et le bruit généré
par I'écoulement autour de celui-ci.

Les étapes suivantes sont a réaliser :

1. Réaliser un modéle du corps pour différents rayons (tableau de points avec leurs
coordonnées).

2. Calculer le champ de vitesses (ou de pressions) a l'aide d'un modéle d'écoulement
irrotationnel (PAN2D) pour chacun des rayons envisageés.

3. Lisser les valeurs obtenues afin d'obtenir un grand nombre de points

4. Analyser la couche limite a I'aide du modéle ACL

5. Modifier les rayons du corps et recommencer au point 2. Itérer jusqu’a obtenir les rayons
critiques.

Dans le cas du corps proposé a la figure 2.1, les résultats obtenus sont les suivants :

CHAMP DE PRESSION ADVERSE

Y

SR, SO SR W |
R = 0.100 (m)

jl{++t++¢\

Figure 5.1 : Champ de pression obtenu pour R = 100 (mm),
Cp = (P Pt )/(1/2 p U?)
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Figure 5.2: Résultats de I'analyse de couche limite :
Evolution du facteur de forme H

La figure 5.2 exprime I'évolution du facteur de forme (épaisseur de déplacement / épaisseur de
quantité de mouvement) en fonction de la distance (a compter du point d'arrét). Ce facteur étant a
la base des critéres de décollement énoncés au chapitre 4, nous allons pouvoir déterminer siil y a
présence de décollement et a quel endroit.

Cette figure montre qu'avec rayon de 50 (mm). un décollement laminaire est présent aux environs
de 0.3 métres (H atteint des valeurs supérieures a 3,55). Ce rayon est donc plus petit que le rayon
critique.

Par contre, pour un rayon de 100 (mm), les critéres de décollements laminaire et turbulent ne sont
jamais satisfaits, et il n'y a donc pas de décollement. Un point de transition est présent. On voit
toutefois que la limite imposée par le critére de décollement turbulent (H = 2,1) n'est pas atteinte,
mais de justesse, ce qui nous laisse croire que ce rayon est trés proche du rayon critique. Un
rayon de 100 (mm) sera donc choisi.
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6. CONCLUSIONS

La méthode proposée dans ce document est une approche qui permet de minimiser les
phénoménes aérodynamiques indésirables.

En choisissant la géométrie optimale telle que définie, c'est-a-dire en choisissant les plus petits
rayons permettant a I'écoulement de rester attaché, les phénoménes aérodynamiques
indésirables seront évités et I'aspect utilitaire du corps sera peu détérioré. La construction de
grands rayons dans un véhicule n’est souvent pas facile a réaliser. Le fait d’avoir des rayons
petits est généralement synonyme de simplicité de construction, et donc de maitrise des codts,
les performances du véhicule restant élevées.

Geneéve, le 12 mars 2000. Patrick Haas

Ingénieur de recherche
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