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RESUME

Un calcul précis des coefficients aérodynamiques est

essentiel pour évaluer les différents types d'instabilités

éoliennes occasionnées par la glace amoncellée sur les

conducteurs haute-tension et les haubans des tours de soutien.

Or, puisque l'on s'intéresse tout particulièrement aux méthodes

de simulation numériques comme outil de travail pour étudier les

différents phénomènes pouvant déclencher ces instabilités, il est

indispensable d'obtenir une évaluation précise et continue des

coefficients aérodynamiques au cours de la simulation, même

lorsqu'il y a accretion de glace ou rotation du profilé.

Les formulations empiriques ne peuvent pas tenir compte

de tous les critères qui interviennent dans le façonnement de ces

courbes. C'est pourquoi il est nécessaire d'employer un système

de résolution numérique pouvant simuler l'écoulement et ses

caractéristiques propres, telles que viscosité, séparation,

turbulence autour de l'objet à analyser.



Ill

Ces considérations nous ont amené à séparer et résoudre

ces problèmes d'écoulement en deux parties distinctes: soit

d'utiliser un fluide à potentiel pour représenter l'écoulement à

l'extérieur de la couche limite et un fluide visqueux mais

toujours incompressible à l'intérieur de cette borne. La formu-

lation par équations intégrales aux limites nous donne alors une

résolution rapide et peu coûteuse pour l'écoulement potentiel. Et

puisque cette formulation n'exige que des éléments à la frontière

du domaine, il est alors possible de modifier la forme et la

position de l'objet à volonté.

A l'intérieur de la couche limite, nous évaluons par

intégration numérique la perte dans le transport de quantité de

mouvement due à la friction en surface, le gradient de pression

adverse et le débit massique sortant de la frontière. Lorsque

par ce calcul nous obtenons une inversion de la vélocité en

surface, c'est qu'alors l'écoulement s'est séparé ou décollé de

l'objet. Ces paramètres nous permettent alors d'établir la

distribution de pression autour de l'objet étudié et de

déterminer ses caractéristiques aérodynamiques.
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Puisque la séparation de la couche limite est un

phénomène qui influence considérablement l'écoulement tout

autour de l'objet servant d'obstacle, il est nécessaire

d'évaluer l'effet de cette singularité. Alors lorsqu'on a

effectué une première localisation de ces points de séparation,

on doit modifier la géométrie apparente de l'obstacle pour y

inclure la forme que prendra le sillage à cause de ce décollement

et effectuer une deuxième résolution de l'écoulement potentiel

avant le calcul des coefficients aérodynamiques.

Cette méthode nous a permis d'obtenir de très bons

résultats, qui concordent avec des essais effectués en soufflerie

pour des geometries diverses, offrant différentes singularités de

forme .



Ces même résultats justifient donc l'approche par morceaux

préconisée et confirment la validité des deux item suivants:

soit premièrement l'utilisation des équations de quantité de

mouvement pour déterminer la localisation des points de

séparation, et deuxièmement la modification de la géométrie

apparente de l'objet, effectuée pour simuler la forme que prend

le sillage, avant une deuxième résolution pour convergence

finale.

Gilles Bouchard, Ing

Pierre McComber, Ph. D
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CHAPITRE 1

APPROCHE GENERALE UTILISEE POUR EVALUER

LES COEFFICIENTS AERODYNAMIQUES

1.1 INTRODUCTION

Plusieurs groupes de chercheurs s'intéressent actuellement

au processus de formation et d'accumulation de la glace sur les

lignes de transmission électriques: Richardson [17] , Lozowski.et

Oleskiw [16] , Makkonen [16] , Jamaleddine [ 21 ] , McComber [16],

Egellofer, Ackley et Lynch [il]. Plusieurs modèles mathématiques

utilisant une approche analytique ou numérique ont d'ailleurs été

développés; la plupart de ces modèles cependant se concentrent

sur le processus d'accrétion et de formation de la glace, l'un

des buts étant de déterminer les coefficients de rigidité du

câble qui minimiseront la quantité de glace qui amoncellera.



Leurs calculs portent sur les coefficients de captation des

gouttelettes d'eau, les équations de transfert de chaleur et la

rotation du câble selon le poids de la glace accumulée, les

forces éoliennes et la rigidité de la ligne. Dans ce contexte,

les forces aérodynamiques ont été, soit interpolées sur une

courbe telle que celle de la figure 1.2, soit approximées par une

formule empirique. Ces approximations cependant limitent

sérieusement la généralisation de leur modèle et l'application en

reste limitée au phénomène quasi statique. Ainsi Egelhofer,

Ackley et Lynch [11] utilisent l'équation développée par Douglas

et Al [il] pour approximer le couple généré (voir la figure 1.1).

Gortemaker [12] utilise quant à lui les courbes illustrées à la

figure 1.2.



T = 1/2 <f C«J U D L

T = MOMENT (COUPLE) DU A LA TRAINEE

O = DENSITE DE L'AIR

D = DIAMETRE DES ACCRETIONS

L = LONGUEUR DES ACCRETIONS

D1 = BRAS DE LEVIER (DISTANCE VERTICALE

ENTRE LE CENTRE DU CABLE ET LE POINT

DE STAGNATION)

Fig. 1.1: Equation empirique utilisée par Egelhofer et Al [il]

pour approximer le couple généré par les forces

aérodynamiques sur un conducteur givré.



Cd: Coefficient de trainee
Cl: Coefficient de portance
Cm: Coefficient de moment
oC : angle d'attaque du

vent relatif.

CM" .0

Fig. 1.2: Courbes d'interpolation des coefficients aéro-

dynamiques en fonction de l'angle d'attaque, par

Gortemaker [12]

Or, ces courbes et approximations ne tiennent pas compte

des complexités créées par la séparation précoce de la couche

limite lorsque l'amoncellement de la glace en un point déforme le

profil aérodynamique. Richardson [17] nous montre une courbe

expérimentale des coefficients aérodynamiques d'un conducteur

givré en fonction de l'angle d'attaque pour des essais effectués

en soufflerie.



Fig. 1.3: Caractéristiques aérodynamiques d'un conducteur

électrique avec du givre épais. Richardson [17]
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Fig. 1.4: Caractéristiques aérodynamiques d'un conducteur

électrique avec du givre mince. Richardson [17]



Selon l'épaisseur du givre accumulé (Fig. 1.3 et 1.4),

nous pouvons constater l'ampleur de la variation du moment selon

l'angle d'attaque et l'inversion marquée de la force de portance

entre 0 et 40 degrés. Il s'avère donc nécessaire d'évaluer

numériquement ces forces aérodynamiques pour modeliser avec

précision non seulement le processus d'accumulation du givre mais

aussi la dynamique de la vibration éolienne du galop.

Travaux antérieurs;

L'étude des vibration éoliennes comme le galop commence

seulement à être traitée par simulation numérique, très peu de

logiciels ont été développés jusqu'ici pour solutionner ce genre

d'écoulement. Plusieurs scientifiques ont résolu des problèmes

d'écoulement visqueux similaires. Mais ceux-ci se limitent aux

profils aérodynamiques uniformes, ayant un angle d'attaque ne

dépassant pas le point de décrochage (pour les ailes d'aéronefs)

et se sont limités en général à de bas nombres de Reynolds pour

éviter les oscillations numériques.



Or les problèmes de vibrations du Galop sur les lignes de

transmission surviennent pour des nombres de Reynolds entre 1CH

et 10 . Et c'est dans cette plage d'opération qu'il y a des

séparations sévères de la couche limite et génération de

tourbillon, affectant la distribution de pression et

conséquemment, les forces aérodynamiques agissant sur l'objet.

Un autre aspect de ces logiciels résolvant les équations de

Navier-Stokes est le coût d'opération résultant de la difficulté

de convergence. Ces équations ne sont pas linéaires; on doit

donc utiliser des méthodes itératives quadratiques telles que

Newton Raphson, ce qui rend très dispendieux la résolution par

cette approche (en temps CPU). De plus, ces méthodes exigent une

résolution complète de tout le domaine environnant l'objet. Il

serait alors plus avantageux de solutionner l'écoulement

seulement à la frontière de l'objet et ainsi éviter un maillage

plus complexe du domaine.



Objectifs Î

La recherche proposée ici a donc pour objectif premier de

trouver une meilleure évaluation des coefficients aérodynamiques

de conducteurs givrés; tout en tenant compte du régime sous-

critique où de très importants phénomènes de séparation de la

couche limite surviennent, créant ainsi une traînée de forme

supplémentaire.

1.2 POINT DE SEPARATION ET DISTRIBUTION DE PRESSION

La distribution de pression autour d'un cylindre ou d'une

forme s'y approchant (voir figure 1.5) est directement liée à la

position des points de séparation de la couche limite (voir

figure 1.6). Il n'y a pas de récupération de la pression après

le décollement de la couche limite, alors la pression à l'arrière

du cylindre reste à peu près constante. C'est pourquoi en préci-

sant la localisation des points de séparation pour différents

angles d'attaque d'un câble givré, nous pourrons évaluer les

coefficients Cd, Cl et Cm à partir de la distribution de pression

sur le profilé.
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vent

relatif

: Point de décollement de la couche limite

ï Angle d'attaque tournée

Fig. 1.5: Illustration du décollement de la couche limite

pour un conducteur givré.

30 40 ^ 9 0 120 I» 180 210 UO 30O 330 360

Fig. 1.6: Distribution de pression autour d'un cylindre

pour un écoulement; à différent nombre de

Reynolds. (Kreith [15] )
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La solution du problème est donc de trouver la meilleure approche

possible pour localiser ces points de séparation.

1.2.1 Résolution par morceaux

Pour résoudre un problème d'écoulement visqueux,

il est possible de séparer l'approche en deux étapes, soit: uti-

liser un écoulement potentiel (idéal) à l'extérieur de la couche

limite et séparément, solutionner l'écoulement visqueux à l'inté-

rieur de cette couche limite à partir des données obtenues à la

phase première. Cette approche permettra une solution rapide du

problème puisqu'on ne retrouve aucun terme non linéaire dans la

formulation de l'écoulement extérieur.

Cette approche se résume alors à un système

d'équations de résolution simultanée. Les termes de viscosité ne

sont traités qu'à l'intérieur de la couche limite et dans ce cas

aucun temps n'est perdu en calcul numérique puisque analyti-

quement, la solution d'un tel écoulement est connue et a déjà été

traitée par plusieurs auteurs. (Bradshaw [ 4 ] , Duncan [10] ,

Schlichting [19], etc...). ~~
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Ainsi le problème d'évaluation des coefficients

aérodynamiques se divise en trois parties distinctes. Premiè-

rement la solution de l'écoulement à potentiel à l'extérieur de

la couche limite, deuxième la localisation des points de sépa-

ration par le calcul de la couche limite à partir c(es équations

intégrales de quantité de mouvement. Finalement, connaissant la

vitesse à la surface, on intègre la distribution de pression sur

le profilé en gardant la valeur de la pression constante à

l'arrière du décollement de la couche limite selon l'hypothèse de

départ.

1.3 SOLUTION DE L'ECOULEMENT A POTENTIEL

1.3.1 Formulation et hypothèses

Nous utilisons une formulation par ligne de cou-

rant pour satisfaire la relation de base. Soit un écoulement

incompressible et irrotationnel, alors le champ de vitesse (u, v)

doit satisfaire les relations suivantes en deux dimensions:
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e)/V" r^i (incompressible) (1.3.1)

(irrotationnel) (1.3.2)

Nous pouvons définir u et v par rapport à la

fonction de courant ( 4* ) telle que:

U -^£ , AT , - àif (1.3.3)
ê<C

La condition d'incompressibilité étant automati-

quement satisfaite par le choix de fonctions orthogonales pour u

et v, il ne reste qu'à satisfaire la condition d ' irrotationalité,

soit :

(1.3.4)



1.3.2 Conditions limites

Dans la formulation par ligne de courant, nous

considérerons deux conditions de frontière précises. Pour la

première, la vitesse du fluide est connue, alors dans ce cas

nous avons une condition dite de Neumann et sur la frontière

nous poserons que le flux est constant:

^ O =r £j£ (voir figure 1.7)

Pour la seconde condition, nous avons une

frontière fixe telle qu'un obstacle ou une paroi, nous aurons

alors une condition dite de Dirichlet et nous garderons constante

la fonction de courant ( V ) s u r cette frontière :

(voir figure 1.7)

Dirichlet

Fig. 1.7: Domaine d'intégration avec conditions limites
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Pour le cas particulier à traiter ici, à savoir

la simulation d'un fluide potentiel autour d'un obstacle, les

conditions de frontières pour les deux approches par éléments

finis présentées ci-après, seront alors évaluées comme suit: sur

le profilé la fonction de courant sera constante car l'écoulement

suit le contour. Pour les valeurs de la fonction de courant aux

limites du domaine, nous devrons garder la symétrie par rapport à

l'objet et respecter la vitesse de l'écoulement libre. Les

figures (1.8 et 1.9) illustrent deux façons de définir le domaine

d'intégration qui respectent les contraintes de l'écoulement.

L'utilité d'un domaine circulaire sera démontrée dans le

troisième chapitre, car les singularités de coins posent un

sérieux problème, pour une discrétisation par éléments finis de

frontière.

fi - vecteur normal

(f> = fonction de courant

Q = flux = ^^/èf*K 9 = 9

(j^ = vecteur donnant la

direction du vent relatif

Fig. 1.8: Représentation des conditions limites pour

un domaine rectangulaire
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q = q = in 6

(H

?

vecteur normal

fonction de courant

flux =

vecteur donnant la

direction du vent

relatif

Fig. 1.9: Représentation des conditions limites pour un

domaine circulaire (on évite ici les singula-

rités de coins ) .
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1.4 CHEMINEMENT GENERAL

Pour faire une analyse complète de la dynamique du Galop,

il est nécessaire de connaître les caractéristiques aérodynami-

ques du profilé en fonction de l'angle d'attaque. Par exemple,

Blevins [3 ] a développé des critères d'instabilité pour le Galop.

Chaque équation présentée a au moins une variable qui dépend des

coefficients soit de portance soit de moment, et ce respecti-

vement pour les instabilités en translation et en rotation. Le

programme général devra donc effectuer des rotations

systématiques du profilé, pour tracer les courbes de ces

coefficients en fonction de l'angle d'attaque tourné. La figure

1.10 illustre le cheminement général du programme. Chaque

partie impliquant une formulation mathématique plus élaborée sera

développée dans les chapitres suivants.
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Forme
Domaine
Rotation
Décollement
Résolution
Dérive
Point

Bernoui11i

U

Forme

Rotat ion

o <
rDérive-,

/ -

/

/

/

Domaine

ïcolieme

>

Point_

\ÛJ

nt

*

" /
�� Bernou i l l i �.

Coe f f i c i en t
ae'rodynamique J

Lecture des coordonnées géométriques du profilé.
Génération des coordonnées du domaine
Rotation du profilé sur 3D0"
Modification de la géométrie apparente.
Résolution de l'écoulement potentiel.
Calcul des dérivées selon les coordonnées tangeantielles au profilé.
Evaluation des points de séparation de la couche limite à partir des
équations intégrales de quantité de mouvement.
Evaluation des coefficient aérodynamiques à partir de la distribution
de pression autour du profilé.

Fig. 1.10. Cheminement générale des étapes du programme
d'évaluation des coefficients aérodynamiques.
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CHAPTIRE 2

SOLUTION NUMERIQUE (ELEMENTS FINIS STANDARDS)

Pour la solution numérique, on entre la valeur de la

vitesse du fluide à l'infini et la géométrie du profilé. Le

programme doit alors calculer la vitesse Ug. à l'extérieur de la

couche limite et la dérivée locale de la vitesse dUg/ciÇ � Trois

méthodes sont alors disponibles: la solution par différence

finie, par éléments finis standards ou par éléments finis de

frontière qu'on nomme aussi équations intégrales aux limites.

La première approche proposée utilise une discrétisation

complète du domaine par éléments finis standards. Il s'agit

alors de résoudre le système par une intégration pondérée du

Laplacien de la fonction de courant sur le domaine.
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2.1 DEVELOPPEMENT DE LA FORMULATION MATHEMATIQUE

Soit la relation de base: VZ<|>= G (2.1.1)

II est alors possible de trouver une fonction de pondération 0

telle que l'intégrale suivante existe sur le domaine bidimension-

nel A :

- O (2.1.2)

L'approche utilisée en éléments finis standards requiert

de pondérer la fonctionnelle par la variation de la fonction

elle-même. Cette approche s'identifie à la méthode dite de

Galerkine :

- f SfSoi t : X - f Sf T7*<f d Pi ~ O (2.1.3)d Pi ~
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nous pouvons alors réécrire cette intégration comme étant une

somme d'intégrale équivalente sur les éléments de surface Ae.

f r« = = o (2.1.5)

Une intégration par parties permettra de diminuer l'ordre

des dérivées qui interviennent et de satisfaire en moyenne les

conditions limites. Voici un exemple d'intégration par parties

pour l'intégration du Laplacien de la fonction ^ en deux

dimensions :

4

Î
i

i

(fi

r

4 )

X

A

1*
a
a

b

dx

dy

= surface

s vecteur normal au

= coordonnée du con

= *'{ = S>» S

= a. J4

contour

tour

Fig. 2.1: Surface d'intégration (A)
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Soit I - V (fiV^tf C/R - C (2.1.6)

La fonctionnelle I = \ <b ( àlï. �+ àïl£ \ dft ~ O (2.1.7)

en intégrant en parties, on fait apparaître les intégrales de

contour :

.1.8)

On peut réécrire cette expression en unifiant les termes

(2.1.9)

'décrit une intégrale de contour fermée
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Cette dernière intégrale de contour se redivise à son tour

en deux parties:

/ . . � (2.1.10)

�g

Ayant les conditions de frontière suivantes:

1) Valeur de la fonction de courant connue

sur la frontière

2) Valeur du flux connu sur la frontière

s. o Neumann

O Cauchy

4-s représente pour la formulation présentée la vitesse du

fluide prescrite. Imposant la condition que la fonction de pon-

dération jzf est nulle sur la frontière y^ , nous obtenons alors:

(2.1.11)



24

et l'équation initiale (2.1.6) se traduit par:

(2.1.12)

où 9*=

- f o - c/<J

Reprenons la pondération de Galerkine (2.1.3) où la pondé-

ration tf égale la variation de la fonction elle-même S y , alors

pour chaque élément de surface Ae, nous avons maintenant:

Le - (2.1.13)

En intégrant par parties, selon l'exemple décrit précé-

demment on obtient, en reprenant la notation matricielle uti-

lisée par Dhatt et Touzot [9],

t -- r < s

où

> Cou (2.1.14)
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Pour chaque terme le, nous pouvons utiliser une approximation de

et £\& sur chaque élément de surface Ae. Considérons les

fonctions d'interpolation < N ,> pouvant être de type linéaire,

quadratique, cubique, pour des éléments de géométrie diverse:

triangle, carrés, cubes, etc. Alors:

- <; AJ >

ici W et^O) sont les variables nodales de l'élément Ae

Alors on peut écrire:

Je - < S?*, > C " 1*1 ) (2.1.15)

* 3 A

/O]<.AJ> J i?
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et pour l'ensemble du domaine

- O

soit la forme matricielle globale obtenue par assemblage de tous

les éléments Ae .

i-- <L.gyn>tLKi [ ^ ! - [?\ ) = c

puisque S j/\ es^ arbitraire, il reste donc seulement à satis-

faire

OJ l %\ -- [ (2.1.1B)
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2.3 PROGRAMMATION

Le programme d'éléments finis standards utilisé dans cette

partie se nomme MEF4 et a été développé par l'Université de

Technologie de Compiègne en France, en collaboration avec l'Uni-

versité Laval du Québec, Canada. Ce programme a été commercia-

lisé par Compiègne Science-Industrie (CSI), COMPIEGNE, FRANCE, et

acheté pour son utilisation locale par l'Université du Québec à

Chicoutimi. Les sous-programmes, les algorithmes, les formules

mathématiques ainsi que tout le cheminement de résolution sont

présentés dans le volume: "Une présentation de la méthode des

éléments finis" [9]. Ce programme MEF4 est aussi compatible avec

le pré-processeur post-processeur MOSAIC qui nous a permis

d'obtenir les figures 2.1 à 2.8, illustrant l'écoulement autour

de différents objets.
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2.4 RESULTATS ET LIMITATIONS

Voyons deux exemples de solutions obtenues avec des obs-

tacles de géométrie différentes par la méthode des éléments finis

standards. Ici le maillage a été effectué avec des éléments

rectangulaires quadratiques; on a utilisé (une intégration

numérique exacte) avec neuf (9) points de Gauss. La

représentation graphique de ces maillages, ainsi que celle des

isocouleurs, des paramètres de la fonction de courant et de

vitesse du fluide, sont présentées aux figures 2.2 à 2.7.

Dans le premier cas, un total de 832 noeuds et 256

éléments quadratiques ont été utilisés. Une comparaison des

vitesses obtenues par cette méthode numérique par rapport à la

solution analytique (voir tableau 2.2 ci-dessous), nous permet de

constater que la précision est de l'ordre de 90%.
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Position

(deg)

0
5.09

10.22
15.48
20.90
26.54
32.42
38.58
45.00
51.41
57.57
63.46
69.10
74.53
79.78
84.91
90.00
95.09

100.22
105.47
110.90
116.54
122.43
128.59
135.00

Vi tesse

Numérique

0
1.80
3.59
5.34
7.07
8.77

10.43
12.27
14.61
16.26
17.22
18.49
19.61
20.74
21.47
22.09
22.16
22.09
21.47
20.74
19.61
18.49
17.22
16.26
14.61

du fluide sur le cylindre

Analytique

0
1.77
3.55
5.34
7.14
8.94

10.72
12.47
14.14
15.63
16.88
17.89
18.68
19.28
19.68
19.92
20.00
19.92
19.68
19.28
18.68
17.89
16.88
15.63
14.14

% Erreur

0
1.7
1.1
0.1
1.1
1.9
2.7
1.6
3.4
4.0
2.0
3.4
5.0
7.6
9.1

10.9
10.8
10.9

9.1
7.6
4.9
3.4
2.0
4.0
3.3

Tableau 2.1 Comparaison entre les solutions numériques
et analytiques
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Toutefois plus de précision peut être obtenue par des con-

centrations plus élevées en nombre d'éléments en surface comme le

montre la figure 2.8. Cependant dans ce cas, l'objection

soulevée ici est d'autant plus valable. Car même si une telle

solution numérique de l'écoulement potentiel semble satisfaire

les hypothèses de base pour la simulation du Galop, une

limitation majeure survient pour l'étude de la dynamique de la

vibration. En effet, un tel maillage de tout le domaine limite

les facilités de mouvement de l'objet sous observation. Pour

faire soit une rotation ou encore simuler une accumulation de

glace, il est nécessaire de reconstruire les centaines d'éléments

discrétisant le domaine' de l'écoulement, et ce surtout si l'obs-

tacle en question est assymétrique. Une approche moins rigide

sera donc présentée pour palier à cette faiblesse de la méthode

des éléments finis standards.
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Fig. 2.2 : Maillage 256 elements quadratiques

Fig. 2.3 : Lignes de courant autour d'un cylindre



Fig. 2«4 Isoliqnes de vitesse_autour d'un cylindre

Fig. 2.5 Maillage 144 éléments quadratiques.
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-7.8989

Fig. 2.6 Ligne de courant, écoulement autour d'un objet quel-

conque



Fig. 2.7 Isolignes de vitesse, écoulement autour d'un objet

quelconque.
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Fig. 2.8: Maillage avec concentration d'éléments

à la surface
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CHAPITRE 3

SOLUTION NUMERIQUE (ELEMENTS FINIS DE FRONTIERE)

Afin d'avoir une plus grande liberté de rotation, de

déformation et de mouvement de l'objet étudié, nous utiliserons

dans ce chapitre une discrétisation du domaine par éléments finis

de frontière. Cela nous donne aussi une réduction considérable

du nombre d'éléments utilisés, diminuant ainsi non seulement le

nombre d'équations à résoudre mais aussi la quantité de données

en mémoire. Le temps de calcul et les coûts s'en trouvent dimi-

nués.

3.1 DEVELOPPEMENT DE LA FORMULATION MATHEMATIQUE

Soit la même fonctionnelle à satisfaire que précédemment

(2.1.2). Il est possible de trouver une fonction de pondération

JÛ telle que toutes les intégrales suivantes existent:

<ft> V*Cj> <Jp) « O (3.1.1)
A.

où A = domaine d'intégration bidimensionnel



37

et en intégrant par parties deux fois, on fait apparaître les

termes aux frontières (voir l'exemple donné aux chapitres 2, sous

la rubrique: "Développement de la formulation mathématique") on

obtient alors :

(3.1.2)

et de plus si le Laplacien de la fonction de courant est nul sur

tout le domaine.

S7Dcp - O (3.1.3)

alors la relation à satisfaire devient:

- £

On va choisir, de plus, une fonction de pondération spécifique,

de façon à simplifier cette expression. Soit une fonction de

pondération (0) telle que l'expression suivante existe, dans

laquelle <3P � est la fonction de distribution de Dirac.

+� §p - o
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Alors la fonction de pondération choisie correspondra à la

solution fondamentale de l'équation de La_place qui représente le

potentiel en un point (Q) dû à une charge concentrée en un point

(P).

<p - _L jÇy* C'/l~ ) (2 dimensions) (3.1.6)
' <P7T
f / N (3 dimensions) (3.1.7)

où Y - distance entre le point considéré Q et une charge concen-

trée en un point P du domaine.

Nous pouvons alors obtenir l'équation suivante, en intégrant de

chaque côté la relation (3.1.5):

(3.1.8)

Mais la pseudo-fonction de Dirac est en fait une distribution

spéciale: au point (p) la fonction tend vers un maximum et

autour de ce point, la fonction est nulle. On associe d'ailleurs

cette fonction à une impulsion unitaire. L'intégrale de cette

fonction sur le domaine sera toujours égale à un (Fig. 3.1).
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Fig. 3.1 Fonction de Dirac

Alors on peut dire, puisque

point P, que :

est nul partout sauf autour du

Q
T

= J&Z*
r

(3.1.9)

où £ représente la limite d'un sous-domaine très petit autour et

incluant le point (P). Sur ce domaine C^£ fi^ ) est considéré

constant, alors on peut sortir cette expression de l'intégrale,

et de plus puisque l'intégrale de la distribution de Dirac est

égale à un, on simplifie l'intégration à:

C V So dh£ - .1.10)

Ainsi l'équation originale (3.1.1) devient

O (3.1.11)

O
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Cette expression donne ici la valeur de la fonction de courant en

tout point intérieur au domaine V.

3.1.1 Singularité sur la frontière

Nous choisissons la solution fondamentale bidi-

mensionnelle pour continuer le développement de l'approche par

éléments finis de frontière, puisque le problème du Galop sera

traité dans le plan orthogonal représentant la ligne de trans-

mission suspendue.

Considérons la fonction de pondération suivante:

J&t £ / r ) (3.1.6)
97?

Si le point P se situe sur la frontière du domaine d'intégration,

alors la distance r est nulle, et les expressions de 0 et de

sont singulières. Nous pouvons cependant résoudre ce problème en

intégrant autour d'un demi-cercle de rayon £, centré sur le point

P (Fig. 3.2).



Fig. 3.2: Demi-cercle d'intégration pour un point

considéré sur une frontière lisse

Alors nous pouvons séparer l'intégrale de contour en deux

parties :

(3.1.12)

Pour les intégrales surJ^ nous avons les changements de variables

77
(3.1.13)

>



De même pour un angle quelconque sur la frontière, nous obtenons

Fig. 3.3: Point sur la frontière faisant un angle de coin.

cL? - ÛM f -y 1 ci
)

(3.1.14)

Pour la deuxième partie de l'expression (3.1.12) à résoudre,

l'intégration sur J( e pour un angle (n) quelconque sera nul.

jn
J
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Nous pouvons donc résumer les expressions intégrales pour chacun

des cas possibles :

i) Pour un point intérieur au domaine, on utilise l'équation

(3.1.11).

(3.1.16)

OZL Q - ̂ f JàfK

ii) Pour un point sur une frontière lisse à l'équation générale

(3.1.11), il faut additionner la singularité du point sur

la frontière, équation (3.1.13).

iii) Pour un point Cî> sur la frontière J? avec un coin d'angle

(n), à l'équation générale (3.1.11), il faut additionner la

singularité du point pour une frontière faisant un angle

"n", soit l'équation (3.1.14)

fK QCP) -\ ^ ^ i? - \ poJ^ (3.1.18)
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3.2 DISCRETISATION PAR ELEMENTS FINIS

Si on divise la frontière en "n" éléments linéaires (Fig.

3.4), alors l'intégration sur la frontière y peut être considérée

comme une somme d'intégrales sur chaque élément composant cette

frontière. Nous pouvons donc écrire de l'équation (3.1.18) que

pour un noeud (i) sur la frontière:

<# +� £ ( ïh* <=fe - H \ d> 4 ^ é£ (3.2.D

= nombre d'éléments

i = indice du noeud considéré

j = indice pour l'intégration sur tous les

éléments de la frontière

M; = élément de frontière
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Fig. 3 .4: Discrétisation de la frontière en "n" éléments.

L'approximation sur l 'é lément de référence par les fonctions

d ' in te rpola t ion < N-, f N?^ s ' é c r i t :

if) y,

) =/v;, Cf ) <?

(3.2.2)

(3.2.3)

Où pour un élément linéaire (fig. 3.5), les fonctions d'inter-

polation prennent la forme suivante:

Fig. 3.5: Elément linéaire de référence
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/t\ (f) = VSL C I - f ) (3.2.4)

= '/a C/+ f ) (3.2.5)

Alors les intégrations sur un élément quelconque deviennent:

Pour chaque élément (j), on a deux composantes

où i = indice du noeud considéré

(3.2.7,

(3.2.8)

(3.2.9)



Ici l'intégration numérique sur chaque élément sera effec-

tuée par la méthode de Gauss à quatre points, sur un élément de

référence tel qu'illustré à la fig. 3.5. Les transformations

géométriques d'un système à l'autre se réaliseront par l'utili-

sation de fonctions d'interpolation et du Jacobien pour la trans-

position des dérivées.

Nous pouvons retranscrire l'équation principale à discré-

tiser sous la forme:

l a-,,A,,I[«\ - £
On constate que les intégrales ci-dessus relient la

fonction de courant ( & ) du noeud "i" en considérant les valeurs

de cette même fonction ( (J ) et du flux ( ̂ ^/èA\ ) à tous les autres

noeuds de la frontière incluant dans l'itération de façon

implicite la même valeur de la fonction (j? au noeud "i" lui-

même. On peut écrire cette équation pour les "n" noeuds de la

frontière à tour de rôle et obtenir un système à "n" équations,

"n" inconnues à solutionner. Soit:

Al

< H>[td £ < < ^ > [ O ] (3.2.11)
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Nous pouvons réécrire cette expression:

I , ) Ï^l t j Î j \ (3.2.12)

/-/t--\ = Vecteur des fonctions d'interpolation de l'intégral
C 3 . �?. '£') <$<flH. ci<&Sï-**4 S$-Q*t~4~4 $ peu. ACfkr^A Qîi*. (kjG�i*A ?

= Vecteur des fonctions d'interpolation de l'intégral

= Vecteur de la fonction de courant au noeudsT ̂ J. ( =

de l'élément j

- Vecteur du flux de courant au noeuds de l'élément j

où pour une frontière lisse

c: -
( 3 . 2 . 1 3 )
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3.3 CALCUL DE LA CONTRIBUTION POUR UN ANGLE

DE "N" DEGRES SUR LA FRONTIERE

Pour évaluer le facteur Ci dans l'expression de l'équation

(3.2.11) M. A >v

on peut utiliser le produit scalaire entre les normales de deux

éléments adjacents. Soit deux éléments A,B et trois noeuds

géométriques (1,2,3). Alors l'angle (8) entre les deux éléments

peut être évalué par le calcul suivant (fig. 3.6).

Y 1

i
j

i

1 A

n-j ry*
� / �

� ^ V -
\>

3

- � X

Fig. 3.6 Eléments de la frontière faisant un angle de "n"

degrés

= CoS-I
(3.3./

ni
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alors la contribution pour la singularité de coin sera:

G- = C

Une seconde approche plus rapide a été présentée par C.A.

Brebbia C 5 j : soit un potentiel uniforme appliqué sur toute la

frontière, alors le flux (la dérivée normale du potentiel) sera

nul en tout point de la frontière et conséquemment, l'équation

matricielle (3.2.10) développée précédemment se résumera à:

donc chaque rangée de la matrice H sera elle aussi nulle, et

finalement on aura:

£ k;? ~ O (3.3.3)

et donc ^

ktl - ~ £. ht/ (3.3.4)

alors lefacteur Ci ou (Hii) sera évalué en faisant la somme des

termes (Hij) hors-diagonale.

C'est cette approche qui est utilisée dans la présente

programmation. ~"
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3.4 PROGRAMMATION

Bien que la méthode intégrale aux limites nous permette

d'utiliser une formulation extérieure, avec une seule frontière

pour le profilé et un domaine d'intégration infini; afin d'aug-

menter la rapidité de convergence, on doit cependant dans un tel

cas ajouter une matrice additionnelle au système d'équations,

pour tenir compte de la contribution du domaine infini sur chacun

des éléments de la frontière du profilé.

Pour garder la même formulation du problème que celle pré-

sentée dans la méthode des éléments finis standards, nous utili-

serons une formulation intérieure avec deux frontières pour

délimiter respectivement le domaine et le profilé. Même s'il y

aura une augmentation du temps de calcul par rapport à la formu-

lation à frontière unique, la programmation s'en trouvera simpli-

fiée. Les avantages par rapport aux éléments standards seront

conservés, soit pour le nombre inférieur d'éléments utilisés et

pour la flexibilité additionnelle d'un maillage sur le contour.
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Un autre aspect positif vient de la possibilité d'utiliser

un logiciel déjà développé par Brebbia [5] pour des éléments

linéaires. Par une reprogrammation de la séquence d'assemblage

des éléments, il devient possible d'utiliser ce programme pour

résoudre un système à double frontière (fig. 3.7).

Fig. 3.7: Numérotation des éléments pour une double frontière

II s'agit plus précisément de s'assurer que pour l'identi-

fication des noeuds de chaque élément, on tiendra compte du saut

de position d'une frontière à l'autre. Ainsi dans la

représentation ci-dessus, l'élément D aura une correspondance

avec les noeuds numéro 1 et numéro 4, au lieu des numéros 4 et 5,

retrouvés dans la séquence habituelle, de même on bouclera le

dernier élément L avec l'élément E plutôt que le premier élément

A de la série.
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3.4.1 Singularité géométrique

La définition du vecteur normal pour un angle de

coin sur la frontière du domaine est un autre aspect à consi-

dérer. Par exemple, dans la figure 3.8 ci-dessous, nous voyons

que pour un même noeud (no 2 ) , nous avons deux possibilités pour

la définition de la normale.

Fig. 3.8: Schéma d'un maillage en coin

Brebbia [5] suggère, pour contourner cette situa-

tion, d'utiliser deux noeuds collés, presque de mêmes coordonnées

ou encore deux noeuds confondus; toutefois pour la deuxième

option, une des contributions doit être ici soustraite du système

d ' équations.



54

D'autres approches ont aussi été suggérées, telles que tronquer

le coin, ou le remplacer par une section de parabole; d'autres

préfèrent traiter, pour chaque noeud, deux normales liées à

chaque élément adjacent. Cependant puisque dans le cas traité

ici, la forme du domaine nous importe peu, nous contournerons

cette singularité en générant un domaine circulaire sans aucun

coin indéfini.

dm'

Formulation standard Formulation adaptée

Fig. 3.9: Utilisation d'une géométrie différente pour délimiter

le domaine afin d'éviter les singularités de coin.

En contournant le problème de cette façon, nous respectons

entièrement les conditions limites d'un écoulement libre et nous

nous évitons de programmer inutilement un algorithme de réso-

lution pour les singularités de coin.
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Ayant donc réussi à adapter une formulation par éléments

finis de frontière standards au problème d'écoulement potentiel

autour d'un obstacle, et ce en utilisant deux frontières et en

éliminant les coins du domaine, il reste à traiter de la méthode

de résolution utilisée.

3.4.2 Organigramme logique

Dans cette section, nous présenterons l'organi-

gramme logique développé pour traiter l'assemblage du maillage en

double frontière ainsi que du procédé de résolution dans son

ensemble. A la figure 3.10, on retrouve l'organigramme général

du système de résolution pour un écoulement potentiel. Les seuls

blocs n'ayant pas été modifiés sont ceux des intégrations

numériques pour les éléments singuliers et non singuliers. Le

travail principal pour la programmation de ces éléments de fron-

tière s'est faite au niveau de l'assemblage et de l'évaluation

des matrices G et H de l'équation (3.2.10); ici encore, le cou-

plage de chaque élément avec un autre est directement lié au saut

de frontière décrit précédemment.
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La figure 3.11 nous précise le cheminement utilisé pour les

itérations sur les éléments afin d'intégrer la contribution de

chaque noeud et composer le système d'équations à résoudre. La

programmation détaillée se retrouve dans le sous-programme

RESOL.FOR à l'annexe [l].

3.5 RESULTATS ET COMPARAISON

Utilisons un profilé cylindrique pour faire une

comparaison analogue à celle effectuée avec les éléments stan-

dards. On a utilisé dans ce cas un total de 64 éléments

linéraires pour la frontière du profilé et 64 autres pour le

domaine extérieur. Autrement dit, 128 éléments ont été utilisés,

nous donnant le même nombre de points de mesure sur le profilé

que les 256 éléments quadratiques dans la méthode standard. La

comparaison avec la solution analytique est donnée dans le

tableau 3.1
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ACQUISITION DE DONNEES

Assemblage des éléments et

évaluation des matrices

G et H

Solution

Méthode d'élimination de

Gauss

Replace en ordre les vecteurs

0 et 30/2n composant le systè-

me solutionné

(A] [X] - [F] dans sa forme

originale

(Hl {u]

PROGRAMME PRINCIPAL

Fonction d'interpola-

tion et intégration

numér ique, éléments

singuliers.

INLO

Fonction d'interpola-

tion et intégration

numérique, éléments H*"»

singuliers.

INTE

Fig. 3.10 Organigramme général du sous-programme de résolution d'un écou-

lement potentiel. Sous-programme RESOL.FOR
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Fig. 3.11 Organigramme logique de la séquence d'assemblage des éléments

et de la formation du système [A] [X] = [F]

Sous-programme FMAT.FOR
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POSITION
(DEG)

0
5.63

11.25
16.875
22.5
28.125
33.75
39.375
45.
50.625
50.25
61.875
67.501
73.125
78.751
84.375
90.00
95.626

101.250
106.875
112.50
118.125
123.75
129.375
135.000

NUMERIQUE

0
1.961
3.903
5.807
7.655
9.430

11.114
12.690
14.175
15.463
16.633
17.642
18.481
19.142
19.619
19.908
20.004
19.908
19.619
19.142
18.481
17.642
16.633
15.463
14.145

ANALYTIQUE

0
1.962
3.902
5.806
7.654
9.428

11.111
12.688
14.142
15.460
16.629
17.638
18.478
19.139
19.616
19.904
20.000
19.904
19.616
19.139
18.478
17.638
16.629
15.460
14.142

% ERREUR

0
0.05
0.026
0.017
0.013
0.021
0.027
0.016
0.021
0.019
0.024
0.023
0.016
0.016
0.015
0.020
0.020
0.020
0.015
0.016
0.016
0.023
0.024
0.019
0.021

Tableau 3.1 Compilation des vélocités en surface pour un

cylindre en fonction de la position ( © ) .
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Nous constatons dans cette approche une très nette amélio-

ration de la précision dans le calcul des vitesses en surface.

Nous passons en effet d'une précision de 90SJ dans le cas des

éléments finis standards à une précision ici de 99.9%. Ce phéno-

mène est lié au fait que dans le premier cas, nous travaillons

avec des approximations sur chaque élément, tandis que dans la

méthode des éléments de frontière, nous travaillons avec une

solution analytique exacte, évaluée numériquement. La plus

grande source d'erreur dans le cas de la programmation par

éléments standards vient toutefois de la spécification des con-

ditions limites. Au lieu d'avoir un écoulement libre, nous avons

fixé la valeur scalaire des lignes de courant, créant selon la

figure 1*4, un effet de paroi semblable au. tunnel à vent. Pour

les éléments de frontière, nous avons spécifié le flux à la

limite (figure 1.5), donnant vraisemblablement une meilleure

représentation de la réalité. Prenant en considération que la

distance à laquelle nous pouvons localiser la frontière n'est pas

limitée par un domaine entier à mailler, comme dans la première

formulation, nous pouvons en augmentant cette distance vraiment

simuler un écoulement libre puisque les effets de paroi sont

ainsi éliminés.
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Bien que la comparaison entre les méthodes n'inclut pas

une évaluation du nombre d'équations à résoudre, l'éparsité des

matrices et du temps de calcul CPU, il n'en demeure pas moins

vrai que la méthode aux limites offre une très grande supériorité

au niveau de la flexibilité et au niveau du nombre d'éléments mis

en mémoire. Cette méthode a donc été intégrée au programme final

de résolution (Annexe 1 ) .

La première condition de départ étant satisfaite, nous

devons maintenant nous concentrer sur l'évaluation exacte de la

position des points de séparation de la couche limite pour tous

les régimes d'opérations rencontrés. Le prochain chapitre trai-

tera de cette question.
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CHAPITRE 4

SOLUTION DE LA COUCHE LIMITE

La distribution de vitesse ayant été évaluée à l'extérieur

de la couche limite par la solution de l'écoulement à potentiel,

il s'agit maintenant de localiser exactement sur la surface la

position des points de séparation, en faisant appel à l'équation

intégrale de quantité de mouvement.

4.1. DEVELOPPEMENT DE L'EQUATION INTEGRALE

DE QUANTITE DE MOUVEMENT

L'équation intégrale de quantité de mouvement de la couche

limite initialement développée par V. Karman, exprime la relation

existant entre la variation de quantité de mouvement transportée

par la couche limite, les forces de friction à la surface ainsi

que le gradient de pression. Considérons un volume de contrôle

isolant une partie de l'écoulement sur une surface quelconque,

dont la hauteur dépasse légèrement l'épaisseur de la couche

limite (fig. 4.1).
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Fig. 4.1 Représentation de la couche limite.

La variation de débit massique entrant dans le volume de contrôle

à travers AE et sortant à travers DF est :

k J
> F

(4.1.1)

si on dénote/]^, la valeur moyenne, de la vitesse à la hauteur h

sortant du volume de contrôle, alors on peut écrire:

I
- ci -.1.2)

De même, le taux de transport de quantité de mouvement à travers

DF moins le taux entrant à travers AE est:

/

(4.1.3)



64

Et le taux de transport de quantité de mouvement en projection dj?

sortant à travers EF est:

P/Tk t<j SJP - - Uj? d f [ P c i d n 7 S u f J-vimw Su ( 4 . 1 . 4 )

La force appliquée sur le volume de contrôle dû à la pression

est :

-f ^&L*t4o S2A\ %2 (4.1.5)

et la force de friction est:

è S (4.1.6)

alors le théorème des quantités de mouvement nous permet d'égaler

la différence du taux de transport de quantité de mouvement à la

somme des forces agissant sur le volume de contrôle.

Ainsi :

A r _ C p ̂  Jm 7._ S£�u&A C..-Ç fu,xLj « = - U P U ^ S J ? (4.1.7)

On peut simplifier et prendre la limite

r
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On pose maintenant de façon générale

t - \ ( / - jdr ) d/n. (4.1.9)

è a - \ Jà r /- <à ) c//n (4.1.10)

Si e*- si étant respectivement les épaisseurs de déplacement et de

la quantité de mouvement. Nous voyons alors que l'équation 4.1.8

peut s'écrire sous forme simplifiée:

^

on notera que le rapport 4/Sj. e st communément noté par le

facteur de forme H. Donc, on écrit:

Et finalement, par regroupement, on obtient cette forme de

notation pour l'équation intégrale de quantité de mouvement qui

est la plus usuelle:

Q. 4- i CU (4.1.13)
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Dépendamment du régime d'opération, laminaire, turbulent, avec

gradient de pression adverse, etc., on doit maintenant utiliser

différentes approximations pour évaluer le profil de vitesse de

l'écoulement et ainsi localiser les points de décollement de la

couche limite.

4.2 ECOULEMENT LAMINAIRE

Pour cette partie, nous utiliserons la méthode développée

par Thwaites citée dans Duncan et al Clû^. Cette méthode est

reconnue par la majorité des autres auteurs comme étant simple mais à la

fois très efficace, pour les problèmes présentant de sévères gra-

dients de pressions adverses, tels qu'observés lorsqu'on approche

un point de décollement de la couche limite. (Cebeci C 7 1 ) .

Thwaites utilise deux paramètres: (m,) pour le gradient de

pression et (L<) associé à la friction de surface, telle que:

(4.2.1)
* 777 v ̂  ~*66

// - Sx / M<. \ (4.2.2)
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Considérons l'équation de mouvement évaluée à la surface. Donc

avec les conditions limites y = 0 z^ u = 0, v = 0

tP+£?

Fig. 4.2: Elément de fluide à la surface

mais

alors

r i

r= )
m.

1f

(4.2.3)

(4.2.4)

l'équation de Benoulli nous donne la relation avec l'extérieur de

la couche limite:

(4.2.5)
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alors on obtient :

* & (4.2.6)

f> j ^
et on peut alors réexprimer le paramètre (m,) comme suit:

/M. - S? / àO& ) - ~(À £> (4.2.7)

Prenant l'équation intégrale de quantité de mouvement, équation

(4.1.13) on obtient avec le paramètre (L, ) :

- + Up ^3. Chl+O-} - ^ - 0//
IJT t

( 4 . 2 . 8 )

on peut la réécrire utilisant les paramètres (m,) et (L, )

tels que:

< J (4.2.9)

Thwaites a trouvé expérimentalement une expression unipara-

métrique K(m) pour remplacer la partie droite de l'équation, ce

qui simplifie l'expression ci-dessus à:
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où , ) =

ce qui donne:

ou

à

et finalement sous forme intégrale:
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(4.2.10)

.2.11)

(4.2.12)

= O.Y.S P Ç'U/JQ (4.2.13)

indique que les quantités sont évaluées à j^ = SI

On p e u t é v a l u e r c e t t e i n t é g r a l e numér iquement e t t r o u v e r l e s

v a l e u r s de ( n^ ) e t (L x ) par l e s é q u a t i o n s ( 4 . 2 . 7 ) e t ( 4 . 2 . 2 ) :
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Si (m^) est positif, on a un gradient de pression adver-

se, donc une condition essentielle à la séparation. Le paramètre

(L^) nous donne directement la condition de séparation à obser-

ver , car :

ou ( è<t '6O

Donc si L-̂  = 0, on a le point de séparation puisque la dérivée

de la vitesse indique un point d'inflexion avant l'inversion du

sens de l'écoulement à la surface (voir fig. 4 . 3 ) .

Adverse pressure
gradient

> O

Fig. 4.3: Profil de vitesse dans la couche limite

autour du point de séparation
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Le paramètre (L^) ne répond cependant pas très bien à la suppo-

sition d'une expression uniparamétrique lorsque le gradient de

pression est positif, aussi Thwaites [lO] a développé une table à

partir de résultats expérimentaux permettant d'interpoler les

valeurs de (1^) et H en fonction de (n^). Strikland [20] ,

nous donne cette correspondance sous forme d'équation:

L{ - 0.22. - /. - O.Oi V

H - O/O73I

r
L, = 0t

H ' O, f- 3.

(4.2.14)

(4.2.15)

(4.2.16)

(4.2.17)
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Connaissant (S2) et (L-^), le coefficient de traînée local

peut alors être évalué en tout temps puisque de l'équation

(4.2.8) on obtient:

°£L r /Uf^JA ) - L,&, iJL (4.2.18)

et conséquemment:

Q= - 2'f,^ - 3 V// (JQ_ . (4.2.19)

On est maintenant en mesure de passer à la programmation

de cette approche pour la solution de la couche limite laminaire.

La procédure utilisée, l'organigramme logique pour la résolution

et les tests nécessaires pour confirmer le décollement sont pré-

sentés dans la section suivante.

4.2.1 Procédure et organigramme logique

Pour qu'il y ait séparation, il est essentiel

d'avoir un gradient de pression adverse. Pour vérifier cet état,

on doit dériver numériquement la vitesse en surface, car de par

Bernoulli, on a l'équation (4.2.5)

f
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Lorsque cette condition est vérifiée, on intègre alors numéri-

quement l'équation de quantité de mouvement (4.2.13), partant du

point d'arrêt jusqu'au point sous considération. Nous évaluons

alors les paramètres (l^ et m^ ), si ^^-/à/H = 0 le point de

séparation est confirmé. Cette partie a été programmée dans la

sous-routine (POINT,FOR) et le texte détaillé se retrouve à

1'annexe [1] .
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ORGANIGRAMME LOGIQUE

Boucle sur les noeuds

à partir du point d'arrêt

Evaluation de la

dérivée

Si (^V^) est négatif

on a un gradient adverse

Evaluation du rapport

de quantité de mouvement

Calcul du paramètre

_L
Si (Lx) = o

on a la séparation

Interpolation de la position

exacte entre les noeuds

STOP

Fig. 4.4: Organigramme logique pour la localisation des
points de séparation en régime laminaire
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4.3 ECOULEMENT TURBULENT

La glace qui s'accumule sur les conducteurs n'offre pas

une surface lisse, c'est pourquoi il est nécessaire de développer

une approche pour résoudre les écoulements turbulents en utili-

sant la même équation intégrale de quantité de mouvement.

Un avantage certain d'utiliser l'équation intégrale de

quantité de mouvement est sa flexibilité puisqu'elle s'applique

autant au régime laminaire que turbulent. Pour traiter le cas en

régime turbulent, seules les équations associées au profil de

vitesse et les paramètres de forme seront changés.

4.3.1 Formulation

Plusieurs chercheurs ont travaillé au dévelop-

pement de formulations mathématiques et à la détermination des

paramètres pour solutionner ces écoulements. Ici encore nous

choisissons une formulation simple et dont la validité a été

reconnue par la majorité; soit celle de Spence citée dans Duncan

[10], page 347.
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Soit l'équation intégrale de quantité de

mouvement (4.1.13)

- (4.3.1)

olJl U* pu? %
Pour résoudre cette équation, on doit déterminer

deux autres relations entre $^, H et Ç pour avoir un systè-

me non trivial. Selon Duncan [10], les résultats expérimen-

taux montrent que les profils de vitesse peuvent être regar-

dés comme une fonction uni-paramétrique du paramètre de for-

me H, pour un écoulement turbulent.

Spence a suggéré d'utiliser l'approximation sui-

vante pour le profil de vitesse lorsqu'il y a un sévère gra-

diant de pression adverse.

&(H-0

L'équation intégrale (4.3.1) est alors résolue

avec l'approximation H = 1.5 et une formule exponentielle

pour la friction de surface, pour obtenir l'épaisseur de

quantité de mouvement:

% ( \ n

= 0-0106 R \ KL^éÇ. (4.3.3)

/A
Selon Duncan [10], l'intégration menant à l'équa-

tion ci-dessus est valide seulement à cause du'fait que l'épais-

seur de quantité de mouvement £^ est relativement insensi-

ble au choix de paramètre de forme H . Par contre, pour
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l'évaluation du coefficient de friction sur la surface utilisant

la formulation de Ludwieg - Tillman, équation (4.3.4) ou tout

autre lui ressemblant, il est primordial d'obtenir une distri-

bution plus exacte du paramètre H.

(4.3.4)

où R^ - épaisseur de quantité de mouvement sans dimension =

Ul S2/>).

Une troisième relation est donc nécessaire. Plusieurs chercheurs

ont travaillé dans ce domaine: Von Doenhoff, Tartevin, Garner,

Maskell, citée dans Duncan [10] . Or Spence affirme que

l'ensemble des relations trouvées utilisant dH/dj? sont de la

forme générale:

djd = dCH) !�» - ^ Lh ) (4.3.5)
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où: = 0.OO31 C H-

où: ht paramètre de forme pour la couche limite turbulente

p^r constante, ici n = 9 pour 106.é Ref 108

En intégrant cette expression Spence [10] obtient:

Ainsi le paramètre de forme H peut être évalué

exactement pour nous permettre de calculer le coefficient de

friction locale Cf.
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4.3.2 Evaluation des points de séparation

et calcul des coefficients de friction

Parmi l'ensemble des méthodes qui existent pour

évaluer les points de séparation de la couche limite soient:

intégrales, différentielles ou par corrélations; Bradshaw et al

[4] affirme que les méthodes intégrales ne sont pas aussi

efficaces que les deux autres. Nous ferons alors le même choix

que Cebeci 4 Smith [7] et utiliserons la plus simple des deux

méthodes restante, la méthode de corrélation de Strafford. Elle

a été évaluée expérimentalement par Cebeci en 1972 [7] , et

prouvée comme étant tout aussi efficace.

En divisant la. couche limite en deux régions: intérieure et

extérieure, Strafford relie le critère de séparation (soit avoir

un coefficient de friction nul à la paroi) au gradient de

pression à l'extérieur de la couche limite.

L'expression à vérifier est donc:

'hC/0 &) = f ( 4'3-7 )
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�"�

Uo = vitesse de l'écoulement au début du gradient adverse.

Cependant, cette expression est. valable pour les

deux conditions suivantes réunies: un gradient adverse de

pression, dès le bord d'attaque, ainsi qu'un écoulement turbulent

sur toute la surface. Si la couche limite a une partie laminaire

ou un gradient de pression favorable, alors on substitue j£ avec

(J2-J2 ) et R^ avec U« (.$'j2 )/y/ . Ici le facteur^ représente

la position d'un bord d'attaque imaginaire en amont du point con-

sidéré où l'écoulement serait turbulent sur toute la surface. Le
i

facteur £ se calcule par l'équation de Spence appliquée à une

plaque droite.

est la position du point où la pression est minimale (i.e.

au début du gradient adverse).

S3tp = épaisseur de quantité de mouvement évalué

au point de transition
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âtt- = épaisseur de quantité de mouvement (sans dimension)

au point de transition

II s'agit par la suite d'évaluer numériquement

ces expressions pour déterminer le paramètre +- ( X. )� Selon sa

valeur, le point de séparation sera confirmé ou non. Avec les

expérimentations effectuées par Cébeci [7], les critères de

séparation développés par Strafford ont été validés et améliorés.

Le test s'effectue alors sur le paramètre comme suit:

i - -̂J» o Pas de séparation

rt (? <a 2 co \ * G Ç>
\^i _> j v̂ . j v �_> Séparation au point maximum

Séparation à f(j2) = 0.5

II est à noter que pour la programmation, les

intégrales seront évaluées sur chaque élément par une intégration

numérique de Gauss à trois points. Quant à la localisation

exacte des points de décollement, elle sera interpolée entre les

noeuds selon les différents critères de Strafford, et si besoin

est, le maximum sera localisé par une interpolation quadratique

de Powell [22 ] .
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Ces méthodes permettront un maximum de précision étant donné le

caractèrenon linéaire des équations à résoudre. Le texte détail-

lé de la programmation pour cette partie, soit la localisation

des points de séparation en régime laminaire et turbulent, se

retrouve à l'annexe 1 dans le sous programme POINT.FOR.

Pour compléter cette section, il est nécessaire

de faire la transition entre les régimes laminaires et turbu-

lents. En fait, plutôt que de parler de région de transition,

nous ferons une approximation de cette zone par une région

ponctuelle. Cette approche est aussi utilisée par Cébeci et

Smith ([7] , p.p. 188) pour raison de simplicité. Puisque l'ob-

jectif initial est de valider la méthode en général pour le

calcul des coefficients aérodynamiques, les complexités supplé-

mentaires de la région transitoire seront laissées pour des

travaux ultérieurs. Nous traiterons donc ici de l'approche

ponctuelle.
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4.3.3. Evaluation des points de transition

Bien que plusieurs chercheurs travaillent encore

au développement de formulations plus précises et adéquates, nous

nous limiterons à l'approximation suivante qui utilise la

relation de Michel (Turner, Cébeci [7]) pour évaluer le nombre de

Reynolds de transition basé sur l'épaisseur de quantité de mou-

vement .

On utilise la relation:

= 1.174 [1 + 22400/Rg] RJ 3 * 4 6 et aussi la valeur généra-

lement acceptée pour le nombre de Reynolds critique:

~ 3 * 2 x 1Cj5 (4.3.9)

L'expression de Michel donne alors un nombre de Reynolds basé sur

la quantité de mouvement.

= 4 3 0 (4.3.10)
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Cette méthode a l'avantage de tenir compte du gradient de

pression local et permettre une meilleure précision.

Voyons maintenant comment ces formulations seront

utilisées dans la programmation et dans guel ordre, afin de tenir

compte des différents régimes d'opération.

4.3.4 Procédure et organigramme logique

Nous résoudrons l'écoulement à partir du point de

stagnation jusqu'au point de transition en utilisant les

équations de Thwaites (Eq. 4.2.13) en régime laminaire. A partir

de ce point, l'équation de quantité de mouvement sera résolue

avec la formulation de Spence (Eq. 4.3.6) pour un régime

turbulent. A chaque noeud les facteurs de forme seront évalués,

pour calculer le coefficient de friction local et effectuer les

tests de séparation de la couche limite.
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Les différentes formulations sont: pour l'épaisseur de la

quantité de mouvement "S 2 " et le facteur de forme "H", formule

de Spence (4.3.3 et 4.3.6); pour l'évaluation du coefficient de

friction local "Cf", formule de Ludwieg - Tillman (4.3.4) et

pour évaluer le point de séparation, la formule de corrélation de

Strafford (4.3.7 et 4.3.8). Un organigramme détaillé (voir

figure 4.5) illustre le cheminement utilisé.

Bien que le modèle théorique nous permette de

résoudre des écoulements en régime laminaire ou turbulent, voyons

si du côté pratique une telle approche peut être efficace.



f Organigramme logique j

�^Initialisation
xsurface supérieur*

Evaluation des £
facteurs de form*
H et L (Ttwaites)

Calcul du coeff. ?
df friction
(Thwaites)

, 'test
_d> separation

(Thvaites)

Interpolation
de la position
d« separation

ktteoration
nomirique
Gauss

Powell
localisation d'un
maximum

Initialisation surface
inférieure

Test pour une deuxième
resolution du système avec
simulation de vortex à Var-
riere des points de décolle-
ment

;>

turbulent

l

s?
Solution Eq. de
momentum
(Spence)

// 1
Evaluation des

5

facteurs de forme
H(Spence)

1
Calcul du coeff. 7
de friction
(Luqvieq-Tillman)

. de separation
(Strafford)

Y
Interpolation
de la position
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1: Eq.4.2.13
2: Eq.4.2.14 à 4.2.17
3: Eq.4.2.11
4: Eq.4.3.9. & 4.3.10
5: Eq.4.2.13
6: Eq.4.-3.6
7: Eq.4.3.4
8: Eq.4.3.7

Fig. 4.5 Organigramme détaillé du cheminement mathématique

effectué pour la résolution de la couche limite la-

minaire et turbulente.
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CHAPITRE 5

EFFET DE LA SEPARATION DE LA COUCHE LIMITE SUR LA

DISTRIBUTION DE PRESSION

Après une première simulation pour un écoulement

laminaire, un problème est apparu. Bien que la localisation des

points de séparation soit suffisamment exacte, la distribution de

pression autour de la forme ne correspondait pas du tout à la

réalité. Comme illustré à la figure 5.1, on voit que si on reste

constamment sur la courbe théorique de la distribution de

pression et que l'on coupe immédiatement au point de décollement,

on obtient un très grand écart avec la distribution réelle.

1 I ' i I

30 «0 fO 120 1-50 ISO 210 240 270 300 330 340

Fig. 5.1: Courbe de distribution de pression autour d'un

cylindre, (1) théorique, (2) simulation numérique
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La solution à ce problème consiste à inclure dans

la simulation, la séparation de la couche limite elle-même. En

fait une telle séparation influence directement la répartition de

pression en amont. Observons ici une photographie effectuée par

Brown (fig. 5.2) de l'université Notre-Dame, illustrant l'écou-

lement d'air autour d'un cylindre.

Fig. 5.2: Visualisation du patron d'écoulement

autour d'un cylindre
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II est alors facile de constater qu'effecti-

vement l'écoulement à l'extérieur de la couche limite est per-

turbé par cette séparation. Par exemple si nous calculons théo-

riquement la répartition de vitesse autour d'un cylindre sans

séparation de la couche limite, nous obtenons que le point de

décélération ou le point de départ du gradient de pression

adverse sera à 90°; tandis que si nous effectuons les mêmes

calculs en substituant le profilé par un solide de forme diver-

geante pour simuler la séparation de la couche limite, ce point

avancera jusqu'à 83°, ce qui correspond à la réalité physique.

U.

( Sans modification ) ( Séparation simulé )

Fig. 5.3: Illustration de l'avancement du gradient adverse

lorsqu'il y a décollement de la couche limite

& = 135° point où le solide généré est le plus large,

équiv-alent donc au point de pression minimum.
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De plus, le point de vitesse maximum ou de

pression minimum passera à un angle (dépendamment de l'angle de

divergence du solide généré) d'environ 135°, ce qui aura pour

effet une translation de la distribution de pression. Dans

l'illustration ci-dessous (fig. 5.4), on peut constater cette

translation entre les courbes nos 1 et 2.
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Fig. 5.4: Graphique de la pression en fonction de la position

1- Sans modification,

2- Décollement simulé de la couche limite
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Nous avons donc par cette modification, obtenu

deux rectifications essentielles: premièrement un avancement des

points de sépartion de 90° à 83°, ce qui est exact pour un

écoulement réel autour d'un cylindre, et deuxièmement nous nous

sommes approchés de la courbe réelle (de distribution de pres-

seion), en effectuant une translation de la courbe théorique. Si

nous observons maintenant l'effet combiné de couper à l'arrière

des points de séparation avec cette nouvelle courbe théorique,

nous obtenons, pour un cylindre composé de 60 noeuds avec une

simulation de la séparation avec un angle de divergence de 30% et

une longueur de trainee de 1.5 fois le diamètre, la distribution

suivante (fig. 5.5):

Fig. 5.5: Distribution de pression autour d'un cylindre

X théorique ,2réelle ,3simulé numériquement
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Nous voyons alors qu'il est possible par la simu-

lation d'un écoulement théorique, d'obtenir la bonne distribution

de pression en surface et conséquemment les bons coefficients

aérodynamiques. Les quelques figures suivantes illustrent la

possibilité que nous avons de bien ajuster cette courbe selon

l'angle que fait la couche limite en se séparant.

^ �� I ^̂ > i A.- W à

Ang:0.3 Frlref Rey:1.27S-Q4 Ang:0.4 P:1.5ref Rey:1.27E-04

'�fifcfeP8-4**»3-88

0.3 ?:lref

Fig. 5.6:

l2.7 Ang:0.29 P:lref Rey:12.7
Distribution de pression autour d'un cylindre en

fonction de l'angle de divergence et de la lon-

gueur du solide généré.

1-Théorique 2-Réel (mesuré) 3-Calculé

Ang:angle divergent(^) F:Longeur du solide



92

5.1 SENSIBILITE DE LA REPONSE POUR DIFFERENTS ANGLES

DE DIVERGENCE DONNES AU SOLIDE GENERE

Quelques tests de sensibilité nous montrent une

bonne stabilité pour le calcul des coefficients, lorsqu'on uti-

lise une valeur pour l'angle de divergence autour de 30%, (Voir

fig. 5.7). Cette valeur arbitraire sera donc utilisée temporai-

rement jusqu'à ce qu'on puisse introduire par la suite un calcul

plus exact de l'angle, par les équations de jets ou encore par

les équations intégrales de quantité de mouvement appliquées aux

sillages.
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60 Pts

Cylindre

Rey s 1,

ANC

. 2

. 2 1

. 22

. 2 3

. 2 4

. 2 5

. 26

. 27

. 2 8

. 29

. 30

. 3 2

. 3 4

ANC

.2

.21

. 2 2

. 2 3

. 2 4

. 2 5

. 26

. 2 7

. 2 8

. 2 9

. 3 0

(Simulât

27 x 103

FAC.

1 . 5
1 .5
1 . 5
1 . 5
1 .5
1 .5
1 . 5
1 . 5
1 . 5
1 . 5
1 .5

FAC.

2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2

ion numérique)

POSITION

84.08
84.05
84.02
84.00
83.29
82.56
81.90
81.27
80.65
79.99
79.21

POSITION

84.06
84.03
84.01
83.37
82.64
81.97
81.33
80.70
80.04
79.26
78.19

Cf

0.09
0.09
0.08
0.08
0.08
0.08
0.08
0.08
0.08
0.08
0.08

Cf

0.08
0.08
0.08
0.08
0.08
0.08
0.08
0.08
0.07
0.07
0.07

Cforme

1 . 7
1.05
1.03
1.01
1.00
1.00
1.00
1.00
1.00
1.00
1.00

Cforme

1.01
0.99
0.96
0.96
0.96
0.95
0.95
0.95
0.95
0.96
0.97

Ctot

1.16
1.14
1.11
1.09
1.08
1.082
1.084
1.0781
1.767
1.0777
1.0842

Ctot

1.09
1.07
1.04
1.04
1.03
1.03
1.03
1.02
1.02
1.03
1.04

Tableau 5.1: Coefficient de traînée en fonction de l'angle
de décollement simulé et la longueur de la
modification géométrique
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FAC=1.5 FAC-2

Fig. 5.7: Graphique du coefficient de traînée en fonction

de l'angle de divergence du solide généré exprimé
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5.2 INFLUENCE DE LA POSITION DES POINTS DE SEPARATION

SUR LES COEFFICIENTS AERODYNAMIQUES

Nous avons supposé lors de l'élaboration de la

méthode de résolution, que la position des points de séparation

influençait directement la répartition de pression sur le

cylindre. Voyons si cette hypothèse est vérifiée par quelques

résultats de simulation pour une ellipse en rotation. Initia-

lement, nous effectuerons les tests de séparation de la couche

limite, à chaque noeud en partant du point de stagnation. Ici,

soixante (60) noeuds géométriques délimitent la surface de

l'ellipse, et on effectue quarante (40) rotations pour le calcul

des coefficients aérodynamiques (voir la figure 5.8). On

constate alors une très grande oscillation pour la courbe des

coefficients de traînée même si l'erreur de position est limité à

360°/60 = 6° pour 60 noeuds géométriques; car les tests de

séparation sont faits seulement aux noeuds sans interpolation

pour trouver la position exacte.
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Utilisons maintenant une interpolation linéaire pour déterminer

plus précisément la position des points de séparation: soit une

ellipse délimitée par cinquante (50) noeuds géométriques. Nous

effectuons ici également quarante (40) rotations de la figure

(voir figure 5.9).

Nous observons une atténuation très nette de l'oscillation. De

même, pour une simulation avec cent vingt (120) noeuds géométri-

ques (figure 5.10), une courbe lisse nous confirme que. la locali-

sation exacte des points de séparation influence directement les

coefficients aérodynamiques.
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Fig. 5.8: Coefficients aérodynamiques pour une ellipse en

rotation (sans interpolation de la position des

points de séparation, 60 noeuds géométriques).
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Fig. 5.9: Coefficients aérodynamiques pour une ellipse en

rotation (avec interpolation de la position des

points de séparation, 50 noeuds géométriques).
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Fig. 5.10: Coefficients aérodynamiques pour une ellipse en

rotation (avec interpolation de la position des

points de séparation 120 noeuds géométriques).



100

CHAPITRE 6

PRESENTATION ET ANALYSE DES RESULTATS

Ayant évalué la distribution de la vitesse autour d'un

objet quelconque et ayant solutionné l'écoulement à l'intérieur

de la couche limite pour connaître le frottement en surface et la

localisation des points de séparation, on peut alors évaluer la

distribution de pression autour de cet objet et obtenir les coef-

ficients aérodynamiques qui lui sont propres. Les coefficients

en eux-mêmes sont obtenus par l'intégration à chaque noeud de la

composante de la pression locale et additionnée à la contribution

des coefficients de friction (évalués lors du calcul des équa-

tions de quantité de mouvement). Nous présenterons ci-après les

résultats obtenus avec cette approche.
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6.1 REGIME LAMINAIRE

6.1.1 Coefficient de traînée en fonction

du nombre de Reynolds

Tel qu'expliqué dans les chapitres précédents,

pour obtenir un avancement des points de séparation en régime

laminaire, nous devons générer une forme géométrique équivalente

qui incluera une approximation du tourbillon créé par la sépa-

ration de l'écoulement. Nous pouvons dans ce cas manipuler deux

facteurs, soit l'angle de divergence et la longueur de cette

représentation géométrique. Le tableau 6.1 nous présente les

coefficients de traînée en fonction du nombre de Reynolds,

obtenus pour deux séries de simulation effectuées avec des angles

de divergence, respectivement de 30% et 243S d'inclinaison. Ces

angles furent choisis, tels qu'expliqués au chapitre 5, de façon

à obtenir une distribution de pression qui s'accorde avec la réa-

lité (voir la figure 6.1) et de façon à ce que la position des

points de séparation reste conforme aux données expérimentales.
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Régime laminaire

No

1
2

3
4
5
6
7

a
9

10

11
12
13
14
15
16
17
18
19

REYNOLDS

1.27
1.27

1.27E-03
1.27E-02
1.27E-01
1.27E+01
1.27E+03
1.27E+05
1.27E+05
2.55E+05

1.27E-03
1.27E-02
1.27E-01
1.27E+01
1.27E+03
1.27E+05
1.27E+05
2.55E+05
5.11E+05

Re

430
430

430
430
430
430
430
430
430
430

430
430
430
430
430
430
430
430
430

S.C.

NON
NON

OUI
OUI
OUI
OUI
OUI
OUI
NON
NON

OUI
OUI
OUI
OUI
OUI
OUI
NON
NON
NON

(Cylindre)

POS.I ang.

111.6 �
111.6 0.0

0.3
0.3
0.3
0.3
0.3
0.3
0.3
0.3

.24

.24

.24

.24

.24

.24

.24

.24

.24

f ac .

2.0

1.5
1.5
1.5
1.5
1.5
1.5
1.5
1.5

2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0

ref

Vg

Vo
Vo
Vo
Vo
Vo
Vo
Vo
Vo

Vo
Vo
Vo
Vo
Vo
Vo
Vo
Vo
Vo

. POS.

111.6
95.9

79.2
79.2
79.2
79.2
79.2
84.1
83.6
83.6

82.6
82.6
82.6
82.6
82.6
82.6
88.4
88.4
90.7

F Cf

5.32
3.72

75.04
23.73

7.50
0.75
0.08
0.01
0.01
0.01

76.95
24.33

7.70
0.77
0.08
0.01
0.01
0.00
0.00

Cp

2.13
1.51

1.01
1.01
1.01
1.01
1.01
0.99
1.17
1.17

0.96
0.96
0.96
0.96
0.96
0.96
1.09
1.09
1.04

Cd Tot

7.46
5.22

76.05
24.74

8.51
1.76
1.08
1.00
1.18
1.17

77.91
25.29

8.65
1.73
1.03
0.95
1.10
1.09
1.04

Tableau 6.1: Résultats de simulation pour un cylindre

Reynolds: Nombre de Reynolds

Re : Nombre de Reynolds de transition basé sur l'épaisseur
de quantité de mouvement

: Génération du solide avant résolution numérique initiale

: Position initiale des points de séparation
avant génération du solide

Angle de séparation, longueur du solide et
point de référence pour le calcul de l'angle

Coefficients aérodynamiques

S.C

POS

ang
ref

Cf,
Cd

�

.1

. fac
�

Cp
Tot
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Nous constatons à la figure 6.2, que pour de

faibles nombres de Reynolds les coefficients de traînée provenant

de la simulation sont sous évalués par rapport aux résultats

obtenus en soufflerie.
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Fig. 6.3: Coefficients de friction en fonction

du nombre de Reynolds pour un cylindre
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Bien que les valeurs de comparaison ne couvrent pas tous les nom-

bres de Reynolds, nous observons cependant que l'erreur sur

l'évaluation du coefficient global de traînée (voir figure 6.3)

vient pour une part importante, du moins pour les nombres de

Reynolds entre 10^ et 10 , de la sous évaluation du coeffi-

cient de friction. Aucune correction ne sera apportée à la

formulation de Thwaites à ce niveau-ci, puisque les phénomènes de

vibration dites du Galop se développent pour des nombres de

Reynolds assez élevés, soit entre 10 et 10 . La référence

étant faite à Robert Blevins [13] qui a développé les équations

ou critères d'instabilité pour les nombres de Reynolds entre 2 x

10 et 10 , et aussi à Jamaleddine [21] qui confirme qu'expé-

rimentalement les vibrations éoliennes de ce type, proviennent

des vents de vitesse moyenne.

Par exemple, si nous utilisons un conducteur

"Bersimis" de diamètre standard 0.0345 m, nous aurons alors une

marge de manoeuvre permettant de simuler des vitesses supérieures

à 0.51 m/sec (1.8 km/hre) et inférieures à 51 m/sec (185 km/hre)

et cela de façon à garder le nombre de Reynolds entre 10 et

10 , c'est-à-dire en régime laminaire.
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Nous pouvons conclure que cette gamme de vitesses

est amplement suffisante pour la force des vents qui est enre-

gistrée dans nos régions, toutefois l'une des prochaines étapes

analysera la possibilité d'étendre, en pratique, la marge d'opé-

ration au régime turbulent, non parce que les vitesses en elles-

mêmes dépassent les limites prescrites ci-dessus, mais parce que

la glace en général offre une surface rugueuse propice à la

turbulence. Mais analysons tout d'abord la validité du modèle

numérique pour des formes plus complexes, en régime laminaire.

6.1.2 Comparaison du modèle avec

les résultats expérimentaux

L'argumentation présentée dans l'introduction en

vue de soutenir l'utilisation d'un modèle numérique s'appuyait

sur le fait que le comportement aérodynamique de conducteurs

givrés ne peut pas être représenté efficacement par une simple

formule mathématique. Simplement parce que trop de facteurs et

paramètres agissent simultanément pour influencer l'écoulement

autour du conducteur, ainsi il est essentiel de modeliser la

forme que prendra l'écoulement autour de l'obstacle pour faire

ressortir les facteurs primordiaux suivants:
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La hauteur du point d'arrêt qui détermine la répartition des

vitesses en surface de part et d'autre, la position des points de

séparation de l'écoulement et la vitesse à ces points qui déter-

mineront dans quelle mesure il y aura récupération de pression à

l'arrière de l'obstacle.

Pour bien saisir l'importance de ces facteurs et

la sensibilité de la réponse aérodynamique face à ce.s variables,

voyons les résultats de simulation (fig. 6.4) obtenus pour trois

geometries différentes.
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En analysant les différentes courbes de la figure

6.4 nous pouvons constater une grande variation des valeurs que

prennent les coefficients de portance selon la forme et l'épais-

seur de givre accumulé. Analysons ces courbes plus en profondeur

et comparons-les aux courbes obtenues en soufflerie par

Richardson [17 ] .

6.1.2.1 Géométrie en forme de gouttelette d'eau

La premiètre configuration étudiée est

décrite à la figure 6.5, il s'agit d'une géométrie en forme de

gouttelette d'eau. Pour plus d'informations sur le procédé uti-

lisé afin de générer les coordonnées des éléments constituant ces

différentes geometries, la liste du programme de génération a été

incluse à l'annexe 2.

Pour cette première configuration, com-

parons les courbes des coefficients de portance, de moment et de

traînée, obtenus par solution numérique aux courbes

expérimentales (voir fig. 6.6, 6.7 et 6.8). Les courbes sont

presque similaires pour ce qui est des maximums, minimums et

points d'inflexion.
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Les échelles sont différentes et l'amplitude des coefficients

eux-mêmes ne peut être comparée puisque nous n'utilisons ici

qu'une géométrie approximative par manque de données sur les

dimensions de la forme utilisée par Richardson [17]. Toutefois

le point d'intérêt ici est la forme que prend la courbe pour une

géométrie donnée. Voyons alors brièvement quels phénomènes

interviennent dans le façonnement de cette courbe.
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DIA M I T : 2 .5 NB. DE POINT : 80
EP.SLACE : 1.3 ANG DE DISPERSION
CRITERE DE FORfC = 2
OP. COUPE / RC = 2.25

1.250
1.250
1.250
1.499
2.250
1.499 .
1.250
1.250

1.250
1.250
1.250
1.567
2.250
1.439
1.250
1.250

1.250
1.250
1.250
1.643
2.250
1.387
1.250
1.250

1.250
1.250
1.252
1.728
2.148
1.344
1.250
1.250

1.250
1.250
1.263
1.821
2.031
1.309
1.250
1.250

1.250
1.250
1.282
1.922
1.922
1.282
1.250
1.250

1.250
1.250
1.309
2.031
1.821
1.263
1.250
1.250

1.250
1.250
1.344
2.148
1.728
1.252
1.250
1.250

1.250
1.250
1.387
2.250
1.643
1.250
1.250
1.250

1.250
1.250
1.439
2.250
1.567
1.250
1.250
1.250

F i g . 6 . 5 : Conduc teur g i v r é en forme de g o u t t e l e t t e d ' e a u
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6.1.2.2 Analyse des courbes obtenues

Aux figures 6.6 à 6.8, nous pouvons

voir une pointe assez prononcée sur chacune des différentes courbes

lorsque l'angle d'attaque prend une valeur autour de 50°C. Ce

phénomène s'explique très bien au moyen de la simulation numérique

puisque l'on connaît les caractéristiques de l'écoulement en tout

point. Ainsi en se référant à la figure 6.9, incluant les illus-

trations nos 2, 3 et 4, nous pouvons voir qu'il y eut un saut dans la

localisation du point de séparation supérieur, du sommet numéro un

(1) au sommet numéro deux (2). Ainsi cette irrégularité dans la

courbe est une conséquence de ce que la glace est aplatie à sa pointe

créant deux maximums géométriques favorisant un saut de position de

l'un à l'autre, ce qui engendre des variations brusques dans le com-

portement aérodynamique du conducteur.
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Fig. 6.9: Illustration du décollement de la couche limite

pour différents angles de rotation d'une géo-

métrie en forme de gouttelette d'eau.
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Analysons maintenant pourquoi nous

avons un retour à un coefficient de portance positif après une

rotation de 160 °. A la figure 6.10, nous constatons que ceci est

la conséquence d'un retour de point de séparation passant de l'arriè-

re du profilé vers l'avant; et cela parce que la quantité d'énergie

transportée par le fluide est insuffisante et ne peut alors soutenir

le gradient de pression adverse toujours grandissant au fur et à

mesure que la rotation se poursuit.

Ici nous observons aussi un écart entre

la position du point de séparation calculé numériquement et la

position où nous avons débuté la modification géométrique, pour

simuler matériellement ce décollement de la couche limite. Toutefois

à la figure 6.10, nous voyons le conducteur dans une position telle

que l'on peut considérer qu'il y a recollement de la couche limite

due à la forme abrupte du conducteur après la séparation. En conti-

nuant la rotation nous en arrivons nécessairement au point où l'écart

ne peut être compensé par un recollement théorique de la couche

limite (voir la figure 6.11, illustrations 8, 9 et 10). Il est donc

nécessaire de procéder à de nouvelles itérations jusqu'à ce que l'on

obtienne concordance entre ces deux points.
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Fig. 6.10: Illustration du décollement de la couche limite

pour différents angles de rotation d'une géo-

métrie en forme de gouttelette d'eau.
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Fig. 6.11: Illustration du décollement de la couche limite

pour différents angles de rotation d'une géo-

métrie en forme de gouttelette d'eau.
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Cette étape de convergence par itérations successives sera laissée

pour des travaux d'amélioration ultérieurs et devra être associée à

un calcul plus précis de l'angle réel de séparation que fait l'écou-

lement, tel que discuté précédemment.

Toutefois, cette erreur de position

n'affecte la courbe que sur 112 de sa longueur et cela seulement pour

des geometries particulièrement allongées. D'ailleurs, nous pouvons

observer une très bonne concordance entre les courbes provenant de la

simulation numérique et les courbes expérimentales et cela même pour

des geometries assez spéciales telles que la forme de goutte d'eau

(fig. 6.6, 6.7 et 6.8).

6.1.2.3 Géométrie simulant un conducteur

avec du givre mince

Pour mieux comprendre la complexité du

comportement aérodynamique des lignes de transmission, étudions

l'autre courbe expérimentale présentée par A.S. Richardson Junior.

On considère ici une forme cylindrique avec givre mince.
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Cette courbe (à la figure 6.12) représente la force de portance en

fonction de l'angle d'attaque telle que mesurée en soufflerie, en

comparaison avec les coefficients de portance prédits par la simu-

lation numérique. Concentrons notre attention sur une particularité

intéressante: l'inversion de la courbe au tout début de la rotation

par rapport à la réponse obtenue pour l'ensemble des autres formes de

glace étudiées.

Ce phénomène est lié à la forme abrupte

de la glace sur les rebords. Ainsi, telle qu'illustrée à la figure

6.13, une séparation prématurée surviendra à la position 1, c'est-à-

dire le rebord de la glace au lieu de la position 2, qui représente

le maximum géométrique, là où la séparation se localise généralement.

Cette différence sera suffisante pour créer une force de portance

négative dès le début de la rotation et donner cette variation si

prononcée dans la courbe des coefficients aérodynamiques. Ces deux

cas spécifiques présentés nous permettent de constater que le modèle

proposé ici est certainement valable pour évaluer la réponse aéro-

dynamique des différentes formes et geometries pouvant faire l'objet

d ' une étude.
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Bien que plusieurs améliorations sont encore souhaitables pour une

meilleure simulation, nous pouvons être satisfaits d'avoir jeté les

bases pour une approche souple, rapide et efficace.

Dans ce qui suit, nous allons voir s'il

est possible d'obtenir aussi de bons résultats en régime turbulent.
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et

© = Angle d'attaque

Uoo = Vitesse de l'écoulement libre

= Coefficient de portance

s Position du point de séparation calculé

Fig. 6.13: Forme de glace mince avec rebord abrupt
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6.2 REGIME TURBULENT

6.2.1 Analyse de la distribution de pression autour

d'un cylindre en régime turbulent

Si nous utilisons l'écoulement potentiel autour

du cylindre, sans modifier la forme ou la géométrie de celui-ci,

on se rend compte que les points de séparation de la couche

limite dépassent effectivement les points où la géométrie est à

sa largeur maximum confirmant alors que l'écoulement turbulent a

assez d'énergie pour soutenir un gradient de pression adverse

mais contrairement à la réalité, cela n'a pas pour effet de

faire chuter le coefficient de traînée. Nous pouvons constater

selon les courbes de distribution de pression (voir figure 6.14)

que les vitesses calculées aux points de séparation sont trop

élevées par rapport à la réalité.

Cette situation s'explique du fait que nous

n'avons pas utilisé dans la solution de l'écoulement à

l'extérieur de la couche limite, de modèle de turbulence pouvant

tenir compte de l'énergie dissipée par les effets de viscosité et

par la génération de tourbillon associés.
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3.33

Fig. 6.14 : Distribution de pression autour d'un cylindre

selon: 1- Soufflerie, 2- Numérique, 3- Fluide

potentiel (no Reynolds = 2.5 x 1CK ) . Sans

modification de la géométrie
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Deux approches s'offrent à nous: premièrement

agir sur le domaine extérieur de la couche limite, comme on a

fait pour faire avancer les points de séparation de l'écoulement

en régime laminaire; et/ou deuxièmement utiliser les équations de

quantité de mouvement pour déterminer une pression corrigée à

l'intérieur de la couche limite.

Dans la premiètre éventualité, puisque nous

travaillons avec un fluide potentiel où la viscosité est négli-

gée, le seul outil disponible pour ralentir la vitesse en surface

et ainsi permettre une récupération de pression à l'arrière, est

de modifier la géométrie du profilé. Comme pour le cas laminaire

nous générerons une forme équivalente, de façon à imiter le tour-

billon de queue qui se forme à l'arrière du profilé dans un

écoulement réel, et qui n'est pas traité par la solution d'un

fluide à potentiel.
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6.2.2 Essai de simulation pour obtenir une

distribution de pression exacte

Plusieurs essais ont été entrepris pour voir s'il

était possible d'obtenir une distribution de pression plus

valable en faisant varier les angles de divergence de la modifi-

cation géométrique nécessaire pour simuler la séparation de la

couche limite. (Voir les figures 6.15 à 6.17).

Dans le premier cas, avec un angle d'inclinaison

de 24%, qui est l'angle optimum choisi pour le régime laminaire,

on obtient une atténuation trop importante de la vitesse en sur-

face. Toutefois en diminuant l'angle d'inclinaison dans les

essais suivants (soit les figures 6.16 et 6.17), on voit qu'il

est possible de rapprocher la courbe de la simulation numérique

de celle obtenue en soufflerie. Cependant, la localisation cal-

culée des points de séparation de la couche limite est beaucoup

trop à l'avant si on utilise le critère de Strafford tel qu'il le

définit.
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6.2.3 Modification des critères de séparation

de la couche limite pour obtenir une

distribution de pression exacte

En modifiant les valeurs limites du critère de

séparation de Strafford, c'est-à-dire le facteur f(Ĵ  ) dans les

équations (4.3.7) et (4.3.8), nous pouvons localiser les points

de décollement plus loin. Toutefois en comparant les figures

6.16 et 6.18, ainsi que 6.17 et 6.19, nous pouvons observer

qu'une telle modification du critère de Strafford ne fait que

déplacer la courbe, représentant la distribution de pression,

sans en changer l'amplitude telle que désirée.

Ainsi une frontière solide ne peut nous amener

une dissipation régulière de l'énergie; ce qui aurait permis un

ralentissement de l'écoulement tout en gardant la couche limite

collée à la surface. Tout au contraire, une telle frontière

amène une décélération brusque de la vitesse en produisant une

séparation précoce de la couche limite. La seule possibilité

géométrique restante est l'utilisation d'une frontière poreuse

permettant une récupération de pression à l'arrière du point de

séparation.
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Mais une telle complexité dans les conditions limites ne peut pas

être programmée par la méthode des éléments finis de frontière,

seulement un grillage par différences finies peut permettre de

telles conditions limites avec vitesse relative.

Pour opérer en régime turbulent, il sera donc

nécessaire de poursuivre plus à fond les recherches en rajoutant

à cette méthode la deuxième approche proposée, soit l'utilisation

des équations de quantité de mouvement pour le calcul non seu-

lement de la couche limite mais aussi pour l'écoulement après

décollement. Cela permettra de calculer une pression corrigée à

l'arrière des points de décollements, proportionnelle au taux de

récupération de pression, supérieure lorsqu'il y a turbulence

dans l'écoulement.
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3.33

Fig. 6.15: Distribution de pression autour d'un cylindre selon

1- Soufflerie, 2- Numérique, 3- Fluide potentiel

Angle de divergence = 24% Critère de Strafford = 0,5
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Fig. 6.16 Distribution de pression autour d'un cylindre selon:

1 - Soufflerie, 2- Numérique, 3- Fluide potentiel

Angle de divergence = 0% Critère de Strafford = 0 . 5
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Fig. 6.17: Distribution de pression autour d'un cylindre selon:

1- Soufflerie, 2- Numérique, 3- Fluide potentiel

Angle de divergence = 10% Critère de Strafford = 0,5



134

rr, �' îiïSîsiis.1 .y.

CP THEORIE

�1.S&

Fig. 6.18: Distribution de pression autour d'un cylindre.

Mêmes conditions que l'essai à la figure 6.16,

sans modification du critère de Strafford = 0,8
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Fig. 6.19: Distribution de pression autour d'un cylindre.

Mêmes conditions que l'essai à la figure 6.17,

mais avec une modification du critère de

Strafford = 0,8
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6.3 DISCUSSION

L'utilisation de la méthode des équations intégrales aux

limites, nous a permis de construire un modèle mathématique sou-

ple et rapide pour le calcul des coefficients aérodynamiques de

conducteurs givrés. En fait, en n'utilisant que des éléments à

la frontière, il est alors possible de relocaliser facilement les

coordonnées de ces éléments sans avoir à remailler tout le

domaine. C'est pourquoi, cette méthode offre une flexibilité

accrue par rapport aux autres méthodes déjà existantes.

Les résultats de simulation obtenus pour les trois geo-

metries suivantes: la forme de gouttelette, l'ellipse et la

forme avec givre léger, démontrent que le modèle peut résoudre

les problèmes d'écoulement efficacement, même lorsque différentes

perturbations interviennent. Ainsi, on a pu obtenir les mêmes

courbes caractéristiques entre la simulation numérique et les

essais en soufflerie, peu importe l'obstacle simulé. Et pour-

tant, différents facteurs intervenaient dans les différents cas.

Par exemple, pour la forme dite avec givre mince , le coefficient

de portance négatif au tout début de la courbe était dû à un

changement brusque de la géométrie, amenant un décollement préma-

turé de la couche limite à la surface inférieure.
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Contrairement à cela, pour la forme en gouttelette d'eau, le

coefficient de portance négatif était dû à ce que le point de

séparation supérieur avait été localisé loin à l'arrière sur le

profilé. (Revoir la figure 6.11).

Ces résultats prouvent ainsi la validité de l'approche par

morceaux; c'est-à-dire la méthode qui consiste à résoudre l'écou-

lement à l'extérieur de la couche limite indépendamment de

l'écoulement à l'intérieur de cette borne.

Bien que le développement mathématique soit des plus

satisfaisant pour la localisation des points de séparation de la

couche limite, nous devrons cependant améliorer le modèle sous

divers aspects. Prenons la géométrie illustrée à la figure 6.20,

la surface supérieure étant divergente par rapport à l'écou-

lement, on devrait obtenir un avancement du point de séparation.
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Fig. 6.20: Illustration d'une géométrie causant un avancement de

la position du point de séparation (de la couche

limite) à la surface supérieure.

Or, si nous modifions systématiquement la géométrie du

profilé sans tenir compte de la forme de l'obstacle après la

séparation de la couche limite, nous perdrons cet effet. La

figure 6.21 nous permet de constater cette perte d'information,

lorsque l'on modifie la géométrie de cette façon.
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Fiq. 6.21: Illustration de la perte d'information causée

par la modification de géométrie

Ce problème pourrait cependant être résolu avec l'utili-

sation des équations de quantité de mouvement appliquées au

sillage, puisqu'alors on connaîtrait l'angle réel que fait

l'écoulement en se séparant, et que cet angle serait évalué par

rapport à la géométrie de l'objet en aval du point de séparation.

Donc, nous pourrions obtenir un avancement des points de

séparation correspondant à la réalité physique.
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Un second point de la programmation nécessitant une amé-

lioration est au niveau du recollement de la couche limite après

une première séparation initiale. A la figure 6.22a, nous

pouvons voir l'erreur qu'il y aurait à vouloir garder un angle de

séparation fixe sans tenir compte de la géométrie à l'arrière des

points de séparation de la couche limite.

a)

b)

LU
r ejjk i

n& f

Fig. 6.22: Déformation du profilé due à une erreur dans

l'évaluation de l'angle du sillage simulé
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Le modèle devrait donc inclure une petite modification

supplémentaire pour tenir compte du recollement de la couche

limite lorsque la géométrie s'y prête, tel qu'illustré à la

figure 6.22 b.

Il est à noter cependant que ces modifications restent

mineures et n'affectent en rien la validité des équations déve-

loppées pour résoudre l'écoulement autour de l'objet ou celles

localisant les points de séparation de la couche limite. En

fait, ces modifications visent plutôt à élargir la capacité de

simulation du modèle en effectuant des manipulations de la géo-

métrie pour tenir compte des singularités particulières.

Du côté pratique, nous avons donc obtenu suffisamment de

résultats pour justifier la poursuite de ces travaux, en vue

d'améliorer la capacité de simulation du modèle. Il est recom-

mandé, en fait, d'inclure les équations de quantité de mouvement

appliquées au sillage pour l'évaluation des angles de divergence

que fait la couche limite après la séparation de la surface. De

plus, vue la rareté des données expérimentales pour des formes

non profilées, il est recommandé d'effectuer des essais en souf-

flerie ou d'obtenir des spécifications plus précises des essais

déjà effectués par des organismes extérieurs, et cela pour fin de

comparaison. Cette étape serait un atout pour l'ajustement du

modèle.
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CHAEITRE 7

CONCLUSION

Considérons dans un premier temps l'hypothèse voulant que

les comportements aérodynamiques d'une forme quelconque soient

liés avec la position des points de séparation. Selon l'analyse

des différentes distributions de pression autour d'un cylindre en

fonction de la position, nous pouvons affirmer, qu'en fait, la

localisation des points de séparation et l'angle que formera le

sillage sont les seuls facteurs affectant la distribution de

pression en régime laminaire, et en fait le seul lien réel qui

existe entre l'écoulement potentiel à l'extérieur de la couche

limite et l'écoulement visqueux à l'intérieur de cette borne.

Connaissant ces facteurs, il a alors été possible de trai-

ter l'écoulement à l'extérieur de la couche limite comme un

fluide potentiel. La porte nous était alors ouverte pour l'uti-

lisation de la méthode des équations intégrales aux limites (ou

éléments finis de frontière) qui non seulement nous permet une

économie substantielle de temps, de mémoire et de manipulation

d'éléments, mais de surcroît nous permet de faire les modifi-

cations de géométrie facilement.
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Ainsi, nous pouvons accomplir des rotations et simuler des

accretions de glace sans avoir à réeffectuer le maillage des

éléments, ce qui est effectivement le cas pour tout modèle

voulant résoudre les équations de Navier-Stokes, car dans ce cas,

le domaine entier doit être discrétisé par des éléments finis.

Cette approche par morceaux offre de surcroît l'avantage

de découpler chaque partie de l'écoulement nous donnant un meil-

leur contrôle des différents paramètres pouvant influencer les

coefficients aérodynamiques de la forme considérée et nous permet

donc une meilleure visualisation des phénomènes pouvant nous

amener dans des modes instables favorisant le Galop.
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PAGE 1

PROGRAMME PRINCIPALE POUfi TROUVER LES COEFFICIENTS
AERODYNAMIQUE D'UN CONDUCTEUR GIVRE, EN SOLUTIONNANT
PAR LA METHODE DES ELEMENTS DE FRONTIERES UN ECOULEMENT
POTENTIEL, A L'EXTERIEUR DE LA COUCHE LIMITE; ET EN SOLU-
TIONNANT L'ECOULEMENT A L'INTERIEUR DE LA COUCHE LIMITE PAR
LES EQUATIONS INTEGRALES DE MOMENTUM POUR TROUVER LES POINTS
DE SEPARATION ET FINALEMENT INTEGRER LA PRESSION SUR LA
SUREACE (BERN0UILLI5.

PASAMEIER ND=160
IMPLICIT RML*&<A-H,Q-Z)
INIEGERA4 BA
DIMENSION X(ND),Y(NB),S(ND),TH iKD),V(ND),XOLD( ND ) ,

1 ÏOLD i ND 5,MOLD(ND),DEL(ND),DV(ND),KODE!ND),
2 POT ï ND),H< ND,ND),G(ND,ND),SHAPEX C ND),SHAPEY( ND ),CF(ND),
3 SPOT(ND),ISKODE(ND),DX(NU),DY(ND),CP(ND),MEGA< NB),CL < ND 3,
4 CD(ND)lCDF(ND).CH(ND),PHI(ND),CPBAK(ND),DCP(ND),rEIfl(ND),HH(ND)
COMMON /DAI/N,NI,PI,IN,OUI,BA,NR,ANG1,ANG2
COMMON /CAR/II,IB,ID1,ID2,ISIAG '
COMMON /SEP/IHIGH,ILOÙ,XH,XL,ÏH,YL,VSH,VSL,BCPH,DCPL
COMMON /AIR/VII,REYNOLD,XMU,XNUr SO
COMMON /VOR/CH,ANGV,EAC,AXE
HATA PI/3.141592654/

IN=1
0UI=2 -

LECIURE DE LA FORME El ASSEMBLAGE DU DOMAINE =============
CALL FORME(R,IH,RG,THG,X,Y,KODE,POT,REF,ND)

ROTATIONS SUCESSIVES DES ANGLES D'INCIDENCES DU VENT 8ELAÎIF,=
SUR 360 DEGRES.! NR ==>NOMBRE DE ROTATION >
IF'BA.EG.'BAIOGOIO 5
URIIE<M>'NB. DE ROTATION, ANQ.DEPART CDEG), AN6.FIN (DEG)'
READ(*,*)NR,ANGIfANG2
IFCNR.EQ.15THEN
HRIIE(*fA)'QUEL ANGLE (DEG5'
READ(A,s)ANG
RAD=ANGAP1/180.
RADO=RAD
GOTO 10
ELSE

END IF
DO 1=0,NR

�3=1+1
IF(NR.EÛ.O)GOIO 10
ANG=I*((ANG2-ANG1)/NR)+ANG1
ANG=-ANG
RAD=ANGAP1/180.
RADO=-ANG1*P1/180.



PAGE 2
56 PHIQ)=ANS
57 10 'M IÎE £ k,k)'ANGLE TOURNEE = ',ANG
58 CALL ROTATÏQN(X,Ï,POT,KGDE,SHAPEXfSHAPEYySPOT,ISKODE,RAÛO,RAO,ND>
59 C
SO c = « = GENESE NOUVELLE FORME TELLE QUE VU PAS UN ECOULEMENI===========
61 C IDEAL LORSQU'IL ï A SEPARATION
62 20 CALL BECOL(X,Y,XOLDfYULD,REF,ICODE,ND)
63 IF(IC0DE.EQ.6)G0T0 100
64 C
65 C====== RESOLUTION PAR ELEMENTS DE FRONTIERES POUR UN ECOULEMENT POTENTIEL=
66 C SI ON 8ES0UD A NOUVEAU ON DOIT REPRENDRE LES DONNEES POUR
67 C LA FRONTIERE DU DOMAINE.
68 IFEICÛDE.EQ.5)THEN
69 DO II=N+1,NI
70 P0T(II)=V(ID
71 END DO
72 ELSE
73 END IF
74 CALL RESGL(X,Y,P0T,KODE,y,H,G,ND)
75 C
76 C====== CALCUL DES DERIVES DE LA VELOCITE TANGEANÏIELLE SUR LA F Q R H E = = �
77 CALL DERIVE(X,Y,V,XOLD,YOLD,VOLD,DX,DY,DV,DEL,ND 5
7S C
79 >>===== RECHERCHE DES POINTS DE SEPARATION (MOMENTUM INTEGRAL EQUAÎION)====
30 CALL POINT i X,Y,V,DV,DEL,TETA,CE,ICODE,ND!
81 IE(IC0DE.EQ.5)ÎHEN
82 II=IHIGH
83 IB=ILOU
84 GOTO 20
85 ELSE
86 END IF
88 C
39 c====== EVALUATION DES COEFFICIENTS AERODYNAMIQUE CD,CL,CP, ET CM==========
90 100 CALL C0EEE(X,Y,V,REE,DX,DY,DEL,HE6AlCFfCP,DCP,CPBAK(J),CL(J)
91 1 ,Cl!(J),CDF(.]5,CDT0T,Cii(J},ND)
94 c = = = ECRITURE DES DONNEES===============================~=========
95 WRITE(12,14)ANGfCD(J5,CLiJ)fCH(J5yCDF{J)fCFBAK(j5
96 14 F0RMAIE6G12.5)
98 C FIN ITERATION < ROTATION }
99 END DO

100 STOP
101 END
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PAGE 3
2 .SUEROUTINE EQRME(R,ÏH,RG,THG,X,Y,KOBE,POT,REF,ND)
3 P�������__«.«.«._»���.���.._ �_�...-_��«.__���_��.« _ . � _ _ � _ � � _ » »�«��_�.. ___�___.^__�_�___�

\j��� � � � � � � � � � � � � � � . � � � � � � � � � � _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ . . . . � � � ..-.«i � . . � � � _ _ � ��i �___-�__ � _ � _ � � � � � _ _ � �

4 c
5 C LECTURE DE LA FORME A EVALUER ET GENERATION DU DOMAINE D'INTEGRATION
6 C
7 C
S C ENTREE: ND: NOMBRE BE DIHE iION
9 C

10 C SORTIE: N : NOMBRE DE POINTS SUR LA FORHE
1 1 C NT: NOMBRE DE POINTS TOTAL
12 C VIT: VITESSE DE L'ECOULEMENT LIBRE
13 C REYNOLD: NOMBRE DE REYNOLD
14 C R,ÎH: COORDONNEES CYLINDRIQUES DE LA FQRHE
15 C RG,THG: COORDONNEES CYLINDRIQUES DU CENTRE DE GRAVITE
16 C X.Y: COORDONNEES CARTESIENNES DE LA FORHE ET DU
17 C DOUAINE
18 C KOBE: IDENTIFIE LE CONTENUE DE LA VARIABLE POT
19 C 0==>LIGNE DE COURANT
20 C 1==>ELUX
21 C POT: VALEUR NUMERIQUE DE LA LIGNE DE COURANT
22 C OU DU FLUX
23 C VARIABLE DE TRAVAIL:
24 C
25 C NP: NOMBRE DE POINTS DU DOHAINE
26 C DR,PSI: COORDONNEES CYLINDRIQUES DU DOHAINE
27 C

30 IMPLICIT REALA8«A-H,0-Z)
31 INTEGERS BA
32 COMMON /DAT/N,NT,PI,IN,0UI,BA,NR,AN61?AN62
33 COMMON /AIR/VIÏ,REYNOLD,XHU,XNU,RO
34 COMMON /VOR/CH,ANGV,FAC,AXE
35 DIMENSION R(ND î,TH(ND),X(ND 5,Y(ND),KOBE(ND), POT(ND;
37 C LECTURE POUR OPERATION EN BATCH
33 READ(1?1Ô)BA
39 10 FORMAI(A4)
40 IF(BA.EQ.'BATC')THEN
41 READ(1^)NR?ANG1!ANG2
42 READ(1,A)CH?ANGV,FAC,AXE
43 ELSE
44 END IF
48 READ « IN,1)N,VII,RG,IH6,CORDE
49 1 F0RHAT(I5,4F10.5î
50 READ(IN,2J(R(I)fIH(I),I=l,N)
51 2 F0RMAÏC2F10.5)
52 XG=RGsDCOS£THG)
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56
57
58
59
60
61
62
63
64
65
66
67
68
69
70
71
72
73
74
75
76
77
78
79
80
81
82
84
85
36
87
88
89
90
91
92
93
94
95
96
97
98
99

100
101
102
103
104
106
107

C

r

C

c
c
c
c

3
C
C

4
C
C

C
-j

6
7

IF(CORDE.EQ.O5 THEN
RMAX=O
DO 1=1,N
IF(R(I).Gï.RHAX)RHAX=R(I)
END DO
REF=RHAXA2
ELSE
REF=CORDE
END IF
DENSITE(Kg/Hcube)
R0=1.164
VISCOSITE ABSOLUE (NASEC/Hcarre)
XHU=18.24E-06
VISCOSITE KINEHATIGUE
XNU=XHU/RO
REYNOLDS IIAREE/XNU

TRANSLATION COORDONNEES (0,0) PASSE DU CENTRE
ET CHANGEMENT DU SENS DE ROTATION DE ANIÏ-HOSfl

DO 3 1=1,N
IC=N-I+1
X(I)=R(IC)ADCOS(IH(IC))-XG
Yn)=R�5*DSIN(TH(IC))-YG
K0DE(D=0
POT(I)=O
CONTINUE

GENEDRAÏION DU DOHAINE(NP=NOHBRE DE POINT PTS)
NP=N
NT=N+NP
DO 4 1=1,NP
IC=I+N
DR=20
PSI=C2*PI/NP)s(I-l>
X(IC)=DRADCOS(PSI!
Y(ICî=DRsHSIN(PSD
POT(IC)=(Y(IC)/DR):HIIT
KODE(ICÎ=1
CONTINUE

ECRITURE POUR TEST
IMP=O
IF (IMP.EQ.O)GOTO 7
«RIIE(0UI,5)NT,2,N,NT
FORMAT(/,4155
yRITE(OUÏ,6)(XÏI),Y(IS,POÎ(I)fKODE(I),I=l,NI5
E0RMAI(3E10.5,I5)'
RETURN
END

(SENS ANTI-HORAIRE)
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PAGE 5
3UER0UIINE 80TAIION(X,Y,POT,KODE,SHAPEX,SHAPEY,SPOT,ISKODE,PH10, PH I,ND)

3
4
5
6
7
8
9

10
11
12
13
14
15
16
17
18
19
20
îii

23
24

26
2/
28
HO
û -�'

30
31
32
33
34
35
36
37
38
39
40
41
42
43
44
45
46
47
48
49
50
51

53
54

C
C
c
c
c
c
c
r

c
c
c
c
c
c
n

u�

c
c
c

c
c
c
100

c
c
c

c
c
c

ROTATION DE LA FORME AUTOUR DU CENTRE (0,0) DU CABLE
D'UN ANGLE PHI { DONNE EN ARGUMENT >

ENTREE3- KODE/ISKODE: IDENTIFICATION DU CONTENUE DE LA
SORTIE} VARIABLE POT 0==> LIGNE DE COURANT

1==> FLUX
POT/SPOT : VALEUR DE LA LIGNE DE COURANT

OU DU FLUX

X,SHAPEX: COORDONNEES CARTESIENNES DE LA
Y,SHAPEY: FORME ET DU DOMAINE

IMPLICIT REALs8(A-H,0-2ï
COMMON /DAT/N,NT,?I,IN,OUT
D1HENSION POT(ND 5,KODE(ND),SPOT(ND),ISKODE(ND),X(ND),Y(ND)

1 , SHAPEX(ND),SHAPEY(ND)

GARDE LA FORME ORIGINELLE EN MEMOIRE POUR ROTATION ULTERIEURE

IF(PHI.NE.PHI0)60I0 100
DO 1=1,NI
SHAPEX(I)=X<I)
SHAPEY iI)=Y(D
SPOT«Ii=POÎ(I)
ISK0DEîI)=KODE(D
END DO

REPREND LA FORME ORIGINELLE

DO 1=1,NI
X(I)=SHAPEX(I)
Y(I)=SHAPEY(I)
P0I(I)=SP0T(I5
KODE(I)=ISKODE(I)
END DO

EXECUTE LA ROTATION

DO 1=1,N
RD=SQBT(X(I)*A2+Y(I)AA2)

A1=Y(I)
A2=X(I)
ÏEIA=DAIAN2(A1,A2)
TETA=ÏETA+PHI

X(I)=RD*DCOS(TETA)
Y(I)=8D*DSIN(IEÏA)

END DO

BLOC D'IMPRESSION POUR TEST
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56
57
58
59
61
62

150
200

IHP=0
IE(IHP.EQ.0)GQT0 200
HRITEtOUT,1505(X(I),Y( I),POT(I),KODE(I?, 1=1,NT)
E0RHAI(3E10.5,I5)
RETURN
END
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PAGE
1 SUBSQUTINE BECQL ( X, Y, XQLD, YOLD, P.EE, ÎCODE, ND )

��** p__ _~«»___^____s_________«_.v»__________._.�__«__�..�,.�,�.���.._._____._._._._.�. _ . _ . _ . _ , . . � . � . �

û u � "���"�-�����������-��>�����...�.� �>�»������.�.�»�»�.��.��._.___>_._>_.__��-� . ._>�._���.__�_�_____._ . ._ ,_�_�_. ._�.�. _ _ _ _ _

3 C
4 C GENERATION D'UNE NOUVELLE FORME SIMULANT UNE SEPARATION OU
5 C UN DECOLLEMENT DE LA COUCHE LIMITE DE LA SURFACE.
S C ON SUPPOSE UN ECOULEMENT SOUS-CRITIQUE TEL QUE LA SEPARATION
7 C S'EFFECTUE AUSSITOT APRES AVOIR DEPASSES LE MAXIMUM D'EPAISSEUR
8 C GEOMETRIQUE TOTALE. ON NE CONSIDERE PAS LES DECOLLEMENTS PARTIEL
9 C ET LOCAL.

10 C
11 C ENTREE
12 C
13 C
14 C
15 C
16 C

18 IMPLICIT REAL*8(A-H,0-Z)
19 INTEGERS BA
20 CÛHHQN /DHÎ/N,NT,PI,IN,OUT,BAfNR
21 COMMON /CAR/IT,IB,ID1,ID2
22 COHHON /SEP/ffliGH,ILOH,XH,XL,YH,ÏLrVSHfVSL
23 COHKON /AH/VIT,REYNOLD,XfiU,XHU,SO
24 COMMON /W8/CH,ÂN6V,EAC,AXE
25 D IME.NS ION X ( ND ), Y ( ND ) , XOLD ( ND ), YOLD ( ND )
27 C
28 C TEST SUR CODE
29 IE(1COD£.EQ.5)GOIO 30
30 C RENUMEROTAT ION POINT EXTREME EN AiiQNT = NO.l
31 C
32 IMZN-1
33 IMAX=1
34 11=1
35 IB=1
36 DO 1=1,N
37 XOLD(I)=X(I)
38 YOLD(I)=Y(D
39 IF(X(I).LI.X(IMIN)5IMIN=I
40 IE(X(I).GT.X(IMAX))IMAX=I
41 END DO
42 DO 1=1, N
43 II=I+IMIN-1
44 CALL TEST(1,1,II,N)
45 X(I)=X0LDUI)
46 Y(I)=YOLD(II)
47 E'ND DO
48 IHAX=IMAX-IMIN+1
49 IHIN=1
50 CALL IEST(l,IHIN,I(iAX,N)
51 C
52 C RECHERCHE DES EXTREMES GEOMETRIQUE
53 10 DO 1=1,N
54 IF(Y(I).QI.Ï(II))II=I
55 lE«ïiI).LE.YiIB)iIB=I
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56
57
58
59
60
61
62
64
65
66
67
68
69
70
71
72
73
74
75
76
77
78
79
80
81
32
83
84
35
86
38
90
91 '
92
93
94
95
96
97
98
99

100
101
102
103
104
105
106
10?
108
109
110

c�

20

22

C
30

32

END DO
IHIGH=II
ILOH=IB
YH=Y(II)
XH=X(IT)
YL=Y(IB)
XL=X(IB)

� T E S T S'IL Y A TURBULENCE
IF(REYNOLD.GT.1.8E05)THEN
«RITE(A,A)'(SUB.DECOL) TURBULENCE POSSIBLE'
HR HE ( M ) ' RE YNOLD=\ RE YNOLD
IC0DE=3
IBl=IHAX-2
ID2=DMX+2
GOTO 100
ELSE

MRIÏE(A,A)'(SUB.DfCOL) REY=',REYNOLD
IE(BA.EQ.'BATC')60T0 22
yRIIE(A,A)'(SUB.DECOL) REG. LAMINAIRE, SHORT CUT ? 1=OUI 2=Nt
READ(A,A)CH
IF(CH.EQ.2)THEN
IC0DE=2
IDi=IMAX-2
ID2=IMAX+2
GOTO 100
ELSE
ICODE=1
GOTO 32
END IF

END IF
GENERATION DE LA FORME SIMULANT LA SEPARATION
IF((NR.GT.1.O).AND.(ICODE.EQ.55)THEN
IC0DE=6
GOTO 100
ELSE
END IF
TETAI=180-DAIAN2(YH,XH)A180/PI
TETA2=180+DATAN2(YL,XL)A18Q/PI
HR HE(*,*)'(SUB.DECOL) POS.VORIEX,SUP=',IEIA1
yRIIE(A,A)'(SUB.DECOL) ?OS.UORIEX,INF=',IETA2
HRnE(A,A)'(SUB.DECOL) CONFIRMER LA SIMULATION SUPLEMENÏAIRE '
yRITEÎA,A)'{ 1=OUI O=NON > ? '
READ(A,A)CHOIX
IF(CHOIX.EQ.O)THEN
IC0BE=6
GOTO 100
ELSE
END IF
IF(BA.EQ.;BATC')GOT0 34
WRITE(A,A)'(SUB.DECOL) ANG=? FAC=? REF=?< 0=> SURF } '
yRIIE(A,AÎ' � - { 1=> Uo > '
READ(A,A)ANGV,FAC,AXE
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114
115
116
11?
118
119
120
121
122
123
124
126
127
123
129
130
132
133
134
135
136
137
139
140
141
142
143
144
146
147
148

34

35

100

IFfAXE.EQ.DGOTQ 35
HY=Y(IHIGH)-Y<IHIGH-1)
HX=X(IHIGH)-X(IHIGH-1)
BANG=HY/HX
ANGV=ANG1v'+DANG

D1=FACASEF
NP=IB-II
Nl=INI(NP/3)
N2=NP-2AN1
N3=N1
ID1=IT+N1
IB2=IB-N3
DO 1=1,Nl
IC=IT+I
X(IC)=X(II)+I*(D1/N1)
Y(IC)=Y(II)+flMGVA(X(IC)-X(II))
END DO
B3=X(IB1)-XCIB)
BO 1=1,N3
IC=IB-I
X(IC)=X(IB)+H(D3/N35
Y(ICM(IB)-ANGV*(X(IC)-X(IB))
END BO
D2=Y(ID1)-Y(ID2)
BO I=1,N2-1
IC=ID1+I
X(IC)=X(ID15
Y(IC)=Y(ID1)-IAD2/(H2)
END DO
REÎUEN
END
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1 SUBROUTINE RES0L(X,Y,FI?KQDE,BEI,H,G,NX5
2 C
3 C
4 C PROGRAMME POUR LA SOLUTION DE PROBLEHES DE POTENTIEL
5 C PAR LA METHODE DES ELEMENTS DE FRONTIERE, AVEC DES
6 C ELEMENTS LINEAIRES.
7 C
8 C
9 IMPLICIT REALA8(A-H,O-Z5

10 COMMON /DAT/H,NT,PI,IN,OUT
11 DIMENSION XiNX}îY(NX),G(NXfNX),FI(NX)fDEI(NX},
12 1 KODECNX),H(NX,NX>
13 C
14 C ECRITURE POUR TEST
15 C
16 IMP=O
17 IE(IHP.EQ.O)GQÏQ 100
18 WRIIE(2,5)NI,2,MÏ
19 5 FORMAT(4155
20 HRIIE(2f6î(X(I)ly(I)fFI(I),K0DE(I)lI=l,NI)
21 fa F0EMAÎ(3F10.5,I5)
22 C
23 C FORME LE SYSTEME D'EQUATION
24 C
25 100 CALL FMAT(X?Y,G,H,FI,BFI,KOBE,NX)
2b C
27 C SOLUTION DU SYSTEME D'EQUATION
28 C
29 CALL SLNPD(G,DFI,NI,NX,OUI)
30 C
31 C OUTPUT
32 C
33 CALL ORDRE < X,ï,EIr DFI,KODE)
34 RETURN
35 END
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1 SUBEOUTIHE FMAT! X, ï ,G,H,EI ,DE I,KODE,NX)

3 C
4 C SCUROUT1NE D'ASSEMBLAGE DES ELEMENTS POUR FORMER LES MATRICES G ET H.
5 C ET LE SYSTEME MATRICIEL AX=F
fa C
/ Lr""*"*�"��»"»""�-""������ � � � « � � . � � � P � � � � � � � _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ � , . . _ _ _ _ . _ _ _ _ _ � _ . . � _ . . _ _ _ . � � _ _ _ � _ _ � _-,

8 IHPLICIT REALÂ8(A-H,G-Z)
9 CGHHON /DAT/N,NT,PI

10 DIMENSION X(l),ï(l),G(NX,NX5,H«NX,NX),EI(l),KODE(l),DEI(l),NC(2)
11 C INITIALISATION DES MATRICES G ET H
12 C
13 M=2
14 NC(1)=N
15 NC(2)=NT
16 DO 10 1=1,NT
17 DO 10 J=1,MT
18 6(I,J)=0.0
19 H(I,J)=0.0
20 10 CONTINUE
21 C
22 C CALCULE DES HAISICES G ET H
23 C
24 C PSEMIEKE BOUCLE SUE LES NOEUDS
25 15 DO 110 1=1,NT
26 C
2? C PARAMETRES DE LA BOUCLE
28 C POUR LES NOEUDS DE LA ERONTIERE
29 . C INCLUANT L'ELEMENT SINGULIER
30 IE fI.LE.NC(l))THEN
31 C ERONTIERE INTERIEUR
32 NF=I+1
33 NS=I+NCCl)-2
34 " NIEST=NC(1)
35 ADH=O.
36 PASS=O.
37 ELSE
38 C ERONTIERE EXTERIEUR
39 NF=I+1
40 NS=I+(NC(2)-NCQ)5-2
41 NIEST=NC(2)
42 ADD=NCC1)
43 PASS=O.
44 END IE
45 GOTO 1000
47 C PARAMETRE DE LA BOUCLE
48 C POOR LES NOEUDS DE L'AUTRE FRONTIERE
49 C SANS ELEMENT SINGULIER
50 500 IE(I.LE.NC(1))ÏHEN
51 C FRONTIERE INTERIEUR
52 NF=NC(1Î+1
53 NS=NC(2)
54 NTESI4CC2)
55 ADD=NC(1)
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62
63
64
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69
70
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36
37
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93
94
95
96
97
98
99

100
101
102
103
104
105
106
107
108
110

C

C
1000

40

C
C
c
50

C
2000

80

32

00

95

110

PAGE 12
PASS=PASS+1

ELSE
FRONTIERE EXTERIEURE �

Nt=l

NIESÏ=NC(1)
ADD=O.
PASS=PASS+1

END IE
GOTO 1000
ASSEMBLAGE DES ELEMENTS NON SINGULIER
DO 50 JJ=NE,NS
J=JJ
K=J+1
IF((J-NTEST).GI.0) J=<J-NIEST+ADD)
IF((J-NÏEST).GI.0) J=(J-NTEST+ADD)
IE((K-NTESÎ).GI.0) K=(K-NÎEST+ADD)
IFt(K-NIESI).GI.Q) K=(K-NIESÏ+ADD)
CALL IMIE(X(I),Y(I),X(J),Y(J)fX(K)fY(K),AlfA2,BlfB2)
H<I,K)=H(I,K)+Â2
G(I,K)=G(I,K)+B2
HCI,J5=HCI,J5+AI
G(I,J)=G(I,J)+B1

BALANCEMENT POUR LA CONTRIBUTION DE L'ANGLE DE COIN

CONTINUE
IE(PASS)110,2000,110
ASSEMBLAGE DES ELEMENTS SINGULIERS
NF=I+NTEST-ADD-1
NS=I+NTE8T-ADI!
DO 95 JJ=NF,NS
J=JJ
K=J+1
IE((J-NTEST).GI.O) J=(J-NTEST+ADD)
1F((J-NIESI).GÎ.O) J=(J-NTESI+ADD)
IF<(K-NTESI).GI.0) K=(K-NIEST+ADD)
IF((K-NTESI).GI.O) K=(K-NIEST+ADD)
CALL INL0(X(J),Y(J),X(K),Y(K)fBl,B2)
IEÏJJ-NE)82,32,83
CH=B1
B1=B2
B2=CH
G(I,K)=G(I,K)+B2
G(I,J)=G(I,J)+B1
CONTINUE
IE(H.EQ.2)G0I0 500
CONTINUE
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112 C
113 C ARRANGE LE SYSTEME B'EGUATIQf-iS SOUS LA FORME CA3CX3 = [El
114 C PRET POUR RESOLUTION
115 C
116 DO 150 J=lfMI
117 IE(K0DEU))150,150f140
118 140 DO 150 1=1,NT
119 CH=G(I,J)
120 3(I,J)=-HU,J)
121 H(I,J)=-CH
122 150 CONTINUE
123 C
124 C DEI CONTIENT ORIGINELLEMENT LES COEFFICIENTS INDEPENDANT,
125 C APRES RESOLUTION IL CONTIENDRA LES VALEURS DES INCONNUES
126 C DU SYSTEME.
12? C
128 DO 160 1=1,NT
129 DFI(I)=O.
130 DO 160 J=i,NT
131 DFI(I)=DEI(I)+H(IfJ)*EI(J)
132 160 CONTINUE
133 RETURN
134 END
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1 SUBROUTINE INLQ<XlfYl,X2,Y2,81fB2)
2 C
3 C
4 C CETTE SOUSROUIINE CALCULE LA VALEUR DES ELEMENTS DIAGONAUX
5 C DE LA HATRICE 6
S C
9 IMPLICIT REALA8(A-H,0-Z>

10 SR=DSQRI((X2-Xm*2+(Y2-Y1)M2!
11 IF(SR)1,2,1
12 1 Bl=SK*(l.S-DL0G<SR>>/2
13 B2=SK*(Q.5-DL0G<SR))/2
14 RETURN
15 2 Bl=0
16 B2=0
17 RETURN
18 END
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1 SUBROUTINE INIE(XP,YP,Xl,Yl,X2,Y2,Al,A2,BlfB2)
2 C
3 C
4 C CETTE SOUSROUIINE CALCULE LA VALEUR DES ELEMENTS HORS DIAGONALE
5 C DES H A H ICE G ET H, PAR INTEGRATION NUMERIQUE SUR LES ELEMENTS
6 C DE FRONTIERE.
? C
8 C
9 C DIST=DISTANCE DU POINT CONSIDERE A L'ELEMENT DE ERONÏIERE

10 C RA =DISTANCE DU POINT CONSIDERE AU POINT D'INTEGRATION SUR
11 C L'ELEHENT FRONTIERE.
12 C
13 IMPLICII REALs8(A-H,0-Z>
14 DIHENSION XC0(4),YC0(4),GI(4),QHE(4)
15 GI(l)=0.86113631
16 G I ( 2 )= - e i ( l )
17 GI(3)=0.33998104
18 GI(4)=-GIf3)
19 GME(15=0.34785485
20 0HE(2)=QHE(l)
21 0ME<3)=0.65214515
22 0«E(4)=OHE(3)
23 AX=(X2-Xl)/2
24 BX=(X2+Xl)/2
25 AY=(Y2-Y15/2
26 BY=(Y2+Yl)/2
27 IF<AX)10,20,10
28 10 ÏA=AÏ/AX
29 DIST=DABS((TAAXP-YP+Y1-TAAX1)/OSQRI(TAAA2+1))
30 GOTO 30
31 20 DIST=DABS(XP-X1)
32 30 SI Q=( X1 -XP ) A ( Y2-Ï P ) - ( X2-XP ) À ( Y1 - YP )
33 IE(SIG)31,32,32
34 31 DISÏ=-DISI
35 32 A1=O.
36 A2=0.
37 B1=O.
38 B2=0.
39 DO 40 1=1,4
40 XC0<I)=AXA6I(I)+BX
41 YC0(I)=AY*6I(I)+BY
42 RA=D3QRT((XP-XCÛCI))kk2HYP-YCOCI))AÀ2)
43 G=DLOG(1/RA)*OME( I ) AD92RK AXAA2+AYAA2 )
44 H=(DISI*OME( I)*DSQW(AX**2+AY**2)/RA**2)
45 Al=Al+(GI(I)-l)*H/2
46 A2=A2-(GI(I)+15AH/2
47 Bl=Bl-<GI(I)-l)*G/2
48 40 B2=B2+(GI(I)+l)AG/2
49 RETURN
50 END
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1 SUBROUTINE SLNPB<A,B,N,NX,OUT)
2 C
3 C
4 C SOLUTION D'UN SYSTEME D'EQUATIONS LINEAIRES PAS LA METHODE
5 C D'ELIMINAIION DE GAUSS AVEC INTERCHANGED! DE RANGEE LORSQU'IL
6 C Y A UN COEFFICIENT NUL SUS LA DIAGONALE.
7 C
8 C A: HAIRICE DU SYSTEHE
9 C B: ORIGINALEMENT IL CONTIENT LES COEFFICIENTS INDEPENDANT

10 C APRES RESOLUTION IL CONTIENT LES VALEURS DES INCONNUES
11 C DU SYSTEME
12 C N: NOMBRE D'INCONNU ACTUELS
13 C NX: DIMENSION DE A RANGEES ET COLLQNNES
14 C
15 IMPLICIT REALMA-HfQ-Z)
16 DIMENSION A(NX,NX)fB(NX5
17 Ni=N-l
18 DO 100 K=1,N1
13 JHOLD=K
20 K1=K+1
21 C=A(KfK)
22 BIG=DABS(A(K,K))
23 C
24 C RECHERCHE POUR LE PIVOT MAXIMUM
25 C
26 1 DO 30 J=K1,N
27 AB=DABS(A(J,K))
28 IFCBIG-Afc)20,30,30
29 20 BIG=AB
30 JHOLD=J
31 30 CONTINUE
OO f

�JÙ u

33 C DECISION D'INTEECHANGER LES RANGEES
34 C
35 IF(JH0LD-K)5,7f5
36 C
37 C CHANGEMENT DE RANGEE
38 C
39 5 DO 6 L=K,N
40 C=ACK,L)
41 A(K,L)=A(JHOLD,L)
42 6 A(JHOLDfL)=C
43 C=B(K)
44 B�)=B(JHÛLD)
45 B(JHOLD)=C
46 C=A(KfK)
47 GOTO 3
48 C
49 C VERIFIER QUE LE COEFE.DE LA DIAGONALE EST NON-NUL
50 C
51 7 ÎE(DABS(A < JHOLD r JHOLB))-0.000001)3,8,3
52 8 URITE(0UT,2)K
53 2 FORMAIC'M*À***ASINGULARITE DANS LA RANGEE ',15)
54 GOTO 300
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56
57
58
59
60
61
62
63
64
65
66
67
68
69
70
71
72
73
74
75
76
77
78
79
30
81
82
83
84
85
86
37

C
C
3

4

C
C
C

9
10
100
r

C
c
101

c
c
c

200
C
c
300

DIVISION DE LA RANGEE PAR LE COE

C=A(K,K)
DO 4 ]=K1,N
A(K,Jî=A«K,J)/C
B(K5=B(K)/C

ELIHINE L'INCONNU X(K) DE LA RAN

DO 10 I=K1,N
C=A(I,K)
DO 9 J=K1,N
A(ï,J)=A(I,J)-CAA(KrJ)
B(I)=B(I)-CAB<K)
CONTINUE

CALCUL DU DERNIES INCONNU

IF(DA8S(A(N,N))-0.000001)8,8,101
B(N)=B(N5/A(N,N)

SUBSTITUTION A SEBOURD POUR CALC

DO 200 L=1,N1
K=N-L
K1=K+1
DO 200 J=K1,N
B(K)=B(K)-A(K,J)ÀB«J)

RETURN
END
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1
�1

3
t

5

C
C

I

9
10
12
13
14
15
16
17
19
20
21
22
23
24
26
itï

28
29
30
31
32
33
34
35

c
C
C
C

20

30
C
C
c

100

10
200

500
600

SUEROUTINE ORDPE î X,Y,EI,DE I,KODE)

CE PROGRAMME REHET EN ORDRE LES VECTEURS El ET DFÏ
ET REPLACE LES VALEURS CORECIES DU POTENTIEL ET DERIVE
IMPRIME LA SORTIE: IHP=O ==>NON ELSE OUI
IMPLICIT REALÀ8(A-H,Q-Z)
COMMON /DAI/'N, NI, PI, IN, QUI
DIHENSIÛN X(1),Y(1),FI(1),DFK1),KODE(1)
DO 30 1=1,NI
IF(K0DE(I))30,30,20
CH=FI(I)
FI(I)=DEI(I)
DFIU)=CH
CONTINUE

SORTIE DES RESULTATS (VITESSES SURFACES)

0UT=2
IMP=O
IE(IHP.EQ.0)6010 600
WRITE(OUT, 100)
FORMAT? ' ' ,120< 'k'Î//1X, 'RESULTAIS7/2X,'NOEUDS FR0NTIERE7/16X,

1 'X',23X,'Y',19X,'POTENTIEL',10X,'DERIVE DU POTENTIEL'/)
DO 10 1=1,NI
yRIIE(0UT,2O0)X(Iî,Y(I),EI(I),DFI(I)
E0RfiAI(4Q0X,E14.7)î
yRITE(OUT,500)
FORMAIC % 120('A'))
RETURN
END
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SUBROUTINE DEBIVE(X,Y,V,XOLD,YOLD,VOLD,DX,DY,DV,DEL,ND)

tr
�J

6
7
8
9

10
11
12
13
14
15
16
17
18
19
20
21
22
23
24
25
26
27
28
29
30
31
00

33
35
36
37
38
39
40.
41
42
43
44
45
46
48
49
50
51
52
53
54
55

C�

c

r

c

p

IHPLICIT R E A L M A-H.Q-Z)
COHHON /DAI/N,NI,PI,IN,OUI
COHHON /CAR/IT,IB,ID1,ID2,ISTAG
D W E N S ION X ( ND ) , Y ( ND ) , V « ND ) , XOLD ( ND ) , YOLD ( ND ) , VOLD ( ND ) , DEL ( ND ) ,

1 DX(ND),DY(ND),DV(ND5
RE-ARRANGEMENT DES SIGNES POUR LA VITESSE IANGEANIIELLE
ÛU A LA RE-ORIENTAï ION BU VECTEUR NORMAL

DO 1=1,N
V(I)=DABS(V(D)
END DO

RECHERCHE DU POINI DE STAGNATION
INITIALISATION

DO 1=1,N
XOLD(I)=X(I)
YQLD<I)=YU)
yOLIKI5=V(D
END DO

RECHERCHE
ISIAG=1
IVAR=INÏ(N/4)
DO I=-IVAR,IVAR
IC=I
IFCI.LT.1)IC=I+N
IFÎV(IC5.LT.V(ISTAG))ISTA6=IC
END DO

C SORTIE LOC.DU POINT DE STAGNATION
XSI=X(ISÏAG)
YST=Y(ISIAG)
PSÏAG=18O-(DAÏAN2(YSI,XSI)*180/PI)
URIIE(*,*)'PI.DE STAGNATION A',PSTAG,'DEGREE'

C DERIVE
C

31

c
32

PARTIE SUPERIEUR
DO 1=0,N
J=ISIAG+I
JJ=J-1
CALL IESI(lfJ,JJ,N)
DX(J)=XiJ)-X(Jj)
DY(J5=ï(J!-Y(JJ)
DEL î J )=DSQRT ( DX i J ) ÀA2+DY ( J ) **2 )
IE(J.EQ.ISIAG)GOÏO 31
DV(J)=(V(3)-V(JJ))/DEL(J)
IF{J.EQ.ID1)6010 32
END DO

PARTIE INFERIEURE
DO 1=1,N
J= ISTAG-1
JJ=J+1
CALL TEST(1,J,JJ,N)
DX(j)=X(J)-X(JJ)
DY(J)=Y(J3-Y(JJ)
ÛEL(J)=DSQST(DX(J}AA2+DY(J)AA2)
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56
57
58
59
60
61
62
63
65
ce
tsb

67
68
69
70
71
/ *
73
74
75
76

DV(J)=(y(J)-V(JJ5)/DEL(J5
IF(J.EQ.IH2)G0T0 42
END DO

C SORTIS DES SESULTHTS POUR TEST
42 IHP=1

IF(IHP.EQ.O>GOTO 100
WRITE(20 ,200) (XÏI ) ,Y(I ) ,DEL(I ) ,V(I ) ,DV(I ) , I=1 ,N)

200 E0MAH5F15.5)
100 RETURN

mm

SUBROUTINE IEST(I,II,III,N)
IF(I.LI.l) I=I+N
IE(I.GI.M) I=I-N
IE(II.LI.l) 11=II+N
IF(II.GT.N) II=II-N
IE(III.LI.l) III=III+N
IFdII.GT.N) III=III-N
RETURN
END
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2 SUBROUÏINE PQINI(X f Y,V,DU,DEL fIETA,CF, ICOBE,ND)
3 CAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAÀAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAÂAAAAAAAAAAAAAAAAA
4 C
5 C RECHERCHE DES POINTS DE SEPARATION SUPERIEURES ET INFERIEURES,
6 C A L'AIDE DES EQUATIONS INTEGRALES DE MOMENTUM SELON LA METHODE
7 C DE ÎHWAITES. ET EVALUATION DES COEFFICIENTS DE FRICTION EN
8 C SURFACE.
9 C

10 C
11 CAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAA
12 IMPLICIT REALA8(A-H,Û-Z)
13 REALAS LL,HM,LLOLB,LQN,LIMIT
14 DIMENSION X(ND),Y(ND),V(ND),DV(ND),TEIA(ND5,DEL(ND),CF(ND)
15 COMMON /HAÎ/N,NI,?I,IN,ûUI
16 COMMON /CAR/IT, IB, IB1, ID2, I3TAG
17 COMMUN /SEP/IHIGH,ILOH,XH,XLfYH,Yt,VSH,VSL.DCPH,DCPL
18 COMMON /AIR/VIT,REYNOLD,XMU,XNU,RQ
21 C INITIALISATION
22 4 PASS=O
23 LON=O
24 TURB=O
25 F=0.0
26 FM=0.0
27 FMM=0.0
23 GRAl)=O
29 ISTA»I=ISIAG
30 IEND=ID1
1? r=========�======�=-=====-=============

34 C BOUCLE SUR TOUS LES NOEUDS

36 10 DO 1=1,N
37 IF(PASS.EQ.O)THEN
38 II=ISTART+I
39 III=II-1
40 1111=11-2
41 ELSE
42 IMSIARI-I

44 1111=11+2
45 END IF
46 C TEST POUR VERIFIER LES NUMEROS DE NOEUDS
47 CALL ÏESKII, 111,1111,N)
48 LON=LON+DEL(il)
49 IE(V(II).6T.U(III))THEN
50 IPH=II
51 VPM=V(II)
52 2PM=L0N
53 ELSE
54 END IF
55 IFCIHII)AA6.EQ.O.)GOTO 400
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56
57
58
59
60
61
62
r u
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66
67
68
69
70
71
72
73
74
75
76
77
78
79
30
31
32
83
84
87
38
39
90
91
92
93
94
95
96
97
98
99

100
101
102
103
104
105
106
107
108
109
110

i/

L

c
L

c15

C
C

-
C
r > _ _ _
L

C
c
20

.

r
w

30
r
Lr

C

TEST GRADIANT ADVERSE
IF�RAD.EQ.DGÛÎÛ 15
IE<DV(II).LT.O.)IHEN
GRAD=1
VGA=U(II)
ELSE
END IF

TEST DE TURBULENCE El POINT DE TRANSITION

LE NB. DE REYNOLD CRITIQUE DEPEND DE LA RUGOSITE: S
IE(ICODE.EQ.l.OR.IC0DE.EQ.2)G0TO 20
IEUURB.EQ.UGOTQ 100
BTEO=V< III)*IETA< IID/XNU
yRIIE(i,A)'RTEÎA',RTEO
IF (RÎE0.3T.30Q)THEN
URIIE<*fA)'TRANSITION C DEBUT IURBULENCE 3'
IDENTIFICATION DES CARACTERISTIQUES DE L'ECOULEMENT
AU POINT DE TRANSITION
IEIR=IEIA<III)
UIR=V(III)
HTR=HH
IIR=III
IURB=1
GOTO 100
ELSE
END IF

ECOULEMENT LAMINAIRE

SOLUTION DE L'EQUATION INTEGRALE DE MOMENTUM
INTEGRATION METHODE DE GAUSS 3 POINTS

ZINTOT=O.
DO 30 J=1,N
IF t. PASS. EQ.O) THEN
JJ=ISTART+J
JJJ=JJ-1
ELSE
�]J=ISTART-J
JJJ=JJ+1
END IF
TEST POUR VERIFIER LES NUMEROS DE NOEUDS
CALL TEST(1,JJ,JJJ,N5
EXP=5
CALL GAUSSÎV(JJJ).V(JJ)fEXP.SOL)
ZINI=DEL(JJ)*S0L/2
ZINTOT=ZINTOZ+ZINT
IF(JJ.EQ.IDGOIO 32
CONTINUE
EVALUATION DU RAPPORT DE MOMENTUM (IHUAIIES)
ET LES FACTEURS DE FORME L ET H
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111
112
113
114
115
116
117
118
119
120
121
122
123
124
125
126
127
128
129
130
131
132
133
134
135
136
137
I3S
139
140
142
143
144
145
146
147
148

150
151
152
154
155
156
157
158
159
160
161
162
163
164
165

32

C
p

C

c
f �

I �
35
40

50

55

C
r
t
60
65

70

TETA2=0.45D0AXNUAZINTOI/V(II)m
ÏEÏA(ID=DSQRI(ÎEÏA2i
HH=-DV(II>*IETA2/XNU
LLOLD=LL
IFïHM.GE.O.iTHEN
LL=0.22D0-1.402D0*H«-((0.018D0*HH)/(0.107D0-M«))
HH=2.083+0.0731/(0.14-Hfi)
IF(HM.QI.0.1)HH=4.0
ELSE
LL=O. 22D0-1.57D0 AfiH-1. 8D0A « MH**2)

HH=2.61+3.75*MM+5.24AHHA*2
IF(MH.LT.-0.1)HH=2.1
END IE
CALCUL DES COEFF.DE FRICTION

IF(TETA2.EQ.O)G0TO 400
ÎHyAIÎES

CF(II)=(2.0D0AXNUALLAV(XI})/(TETA(II)AVZIA*2)
CF(II)=DABS(CE(II)>
TEST POUR LE POINT DE SEPARATION

IF(PASS)40,40,50
IE(II.LT.IT5G0T0 55
IF(II.GT.N/2)60T0 55
IHIGH=IT
XH=X(ID
YH=Y(II)
VSH=V<II)
GOTO 500

IF£II.GI.IB)GOIO 55
IE(II.LT.N/2)G0T0 55

ILOW=IB
XL=X(ID

YL=Y(ID
VSL=V(II)
GOIO 75

IF(GRAD.NE.1)GOTO 400
IF(LL.GT.0)GOTO 400
IF(HH.LI.O)QOTO 400
INTERPOLATION DE LA POSITION DU POINT DE SEPARATION

IF(PASS)65f65f70
IHIGH=II
XH=(((X(II)-X(III))/(LLOLD-LL))*LLOLD)+X(III)
YH=( ( (YÎID-YC III) i/CLLOLD-LL) )ALLOLD)+Y( III)
lv1SH=(((V(II)-V(III)>/iLLOLD-LL))ALLOLH)+y(III)
GOTO 500
ILOH=II

XL=( ( (X( II)-X( III) )/(LLOLIi-LL) )ALLOLD)+X( I I I )
YL=;!CYÏII5-Y(ni))/(LLQLD-LL))sLL0LD)+Y(Iïir
ySL=(((V(II)-V{III))/(LLÛLD-LL))*LLOLD)+V(III)



166
167
168
169
170
171
172
173
174
175
176
177
178
179
180

183
1S4
185
136
187
188
189
190
191
192
193
194
195
196
197
198
199
200
201
202
203
204
205
206
207
208
210
211

213
214
TIR

216
217
01 O
iluTIP

220

C
C
C
75

r�
c
p�

c
c �
c
c

100

130
132

C

c
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TEST POUR UNE DEUXIEHE RESOLUTION

IE(IC0DE.EQ.5)IHEN
WRITE(A,A)'(SUE.POINT) ITERATION SUPPLEMENTAIRE ? l=0UI O=NON'
REAB(M)IIEB

IF(ITER.EQ.O)IHEN
ICODE=1
ELSE
IC0DE=5
END IF

ELSE
ICODE-5
END IF
GOTO 570

ECOULEMENT TURBULENT

FORMULATION DE SPENCE POUR L'EVALUATION DE TETA (MOMENTUM THICKNESS)

INTEGRATION DU POINT DE TRANSITION AU POINT SOUS CONSIDERATION
METHODE DE GAUSS 3 POINTS

ZINIOT=O
DO 130 J=1,N
IE<PASS.EO.0)THEN
JJ=IIB+J
JJJ=JJ-1
ELSE
JJ=IIR-J
JJJ=JJ+1
END IF
CALL IESI(1,JJ,JJJ,N)
EXP=4
CALL GAUSS(V( J J J ) , V ( J J ),EXP,SOL)
Z=DEL(JJ)ASQL/2
ZINIOI=ZINIOI+Z
IFUJ.EQ.IDGQÎQ 132
CONTINUE
B=V(II)*LUN/XNU
TETA(ÏI)=<(0.010&ÀJEA*C-1/5)*2INTOT+TETRAA<6/5>AUTSAA4.2>/V<ÏI)A*4.2)

1 AA(5/6)
FORMULATION DE SPENCE POUR L'EVALUATION DE H (SHAPE FACTOR)

INTEGRATION DU POINT DE TRANSITION AU POINT SOUS CONSIDERAIION
ZTOI=O
DO 140 J=1,N
IE(PASS.EQ.O)IHEN
JJ=ITR+J
JJJ=JJ-1
ELSE
JJ=IIR-J
JJJ=JJ+1
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221
222
223
224
Tie

227
228

230
231
232
233
235
236
237
238
239
240
24i
242
243
244
245
246
247
248
249
ISA

251
uww

253
254
255
256
257
253
259
260
261
�ICI

263
264
266
267
268
269
270
271
272
273
274
275

140
142

C
P

c
c

199

C
C

200
365
366

END IE
CALL T£SI<1,J,JJ,N>
CALL GflUSS2(V(aJJ)lV(ja),TETA(Jja),IEIA(JJ),S0L)
Z=DEL(JJ)AXNltt*(l/5)AS0L/2
ZÎOT=ZTOÎ+Z
IFMLEG.IDGOTO 142
CONTINUE
C1=(UIRAA2)*<2.105-(0.442/<HIR-1)))
C2=(lA'(im*2)*(Cl-0.0031AZT0T)
HH=(l/(4.037-C2))+l
HSITE(*lA)'HH='fHH
RIEIA=V(IMIEIA(II)/XNU
CE ( 11 ) =0.246ÀRÎETA** ( -0.268 ) k 10AA ( -0.678ÀHH )
TEST DE SEPARATION DE LA CL.SELON STRAFOBD

IE(GiAD.ME.1)6010 400
DCP=(V(III)**2-V(II)**2)/(VGA**2*DEL(ID)
CP=1-<V(II)/VGA)**2
INTEGRALE EST LA HEME QUE CI-DESSUS =ZÏNÏCT
ALORS LE BORD D'AÏIAGUE IMAGINAIRE SERA ZIHA
Z IHA=ZPM-Z INWT/VPM**4-94. 3 A I E i m ( 1/5 ) * ( UTR/VPH ) **4
8M0D=VPHA(LON-ZIMA)/XNU
FMH=FH
FM=E
RAC=((LON-ZIHA)*DCP)
IEÎRAC.LÎ.0.0) RAC=O
E=CP*RAC*A0.5A(10E-06*RMOD)*A(-1.0/10.0)
yRITE(A,A)'F=',F
IE(EM.GE.O.3)GOÏO 199
IE(F.LI.0.3)G0I0 400
« R I T E ( A , À ) ' L I H I T SUR F =?'
SEAD(*,*5LIMII
IE(E.GE.LIMIT)THEN
POS=1
GOTO 200
ELSE
END IF
IF(Eii.i3Î.F)THEN
POS=O
GOTO 200
ELSE
GOTO 400
END IF
SI ON A UN ECOULEMENT TURBULENT (IC0DE=3) ON DOIT RESOUDRE A NOUVEAU
POUR LA LOCALISATION DES PIS.EN REGIME TURBULENT

IF(PASS)365,365,370
IF(POS)367,367,366
IHIQH=ÎÏ
11= II
XH=((X(II)-X(III))*(LU1II-FH)/{F-EH))+X(III)
YH=.(<Y(II)-Y(IIim(LIHII-FH)/(E-EM))+Y(III)
ySH=(<y<II)-VCIIim(LIMIT-EH)/(F-EM!)+yaiI5
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276 GOTO 500
27? 367 IHIGH=III
278 II=III
279 CALL POHELL(X(IIII),X(III)fX(II),Ef»l,EMfF,XH)
230 CALL POHELL(Y(IIII)fY(III),Y(II),EWffE«fE,ÏH)
231 CALL POHELL(V(IIII),V(III)fV(II)fEMHfEK,F,VSH)
282 GOTO 500
283 370 IF(P0S)377,377,375
284 375 ILOW=II
285 IB=II
236 XL=((X<II)-X(III))*(LIHII-EH)/(E-E«)5+XCIII)
237 YL=(<Y(II)-Y(IIim(LDiIT-Ffl)/(E-EM))+Y(III>
288 VSL=((V(II)-V<III))A(LIHIT-EM)/(F-EH))+V(III)
289 IE(IC0DE.EQ.5)THEH
290 URITE(AVA)'ZTESAIION SUPPLEMENTAIRE ? 1=OUI O=MQN'
291 BEAD (*,*) HER
292 IF(ITER.EQ.O)THEN
293 ICODE=1
294 ELSE
295 IC0BE=5
296 END IF
297 ELSE
298 IC0DE=5
299 END IF
300 GOIO 570
301 377 ILOU=III
302 IB=III
303 CALL POyELL(X(IIID,X(III)fX(II),E«H,EM,F,XL)
304 CALL POyELL(Y(IIII),Y(III)fY(II)fEMHfEM,E,YL)
305 CALL POHELL(V(IIII),V<III),V(II),EHH,EH,E,VSL)
306 IE(IC0DE.EQ.5)IHEN
307 yRIIEu.A)'ITERATION SUPPLEMENTAIRE ? 1=OUI O=NON'
308 KEAD(A,À)IIEB
309 IF(ITER.EQ.O)ÎHEN
310 ICODE=1
311 ELSE
312 IC0BE=5 -
313 END IF
314 ELSE
315 IC0DE=5
316 END IF
31? GOTO 570
01Q f = ===-==-r=-==== =r=======:===:
-i J. J W � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � �

320 C FIN DE LA BOUCLE D'ITERATION SUR TOUS LES NOEUDS
321 C ET RE-INITIALISATION POUR RESOUDRE LA SURFACE INFERIEURS
011 p = = �
OAiû ^ � � � � � � � � � � � � � � � � � . » . � _ _ � _ _ _ _ _ - . � . � � � ���. � � _ _ » . _ _

323 400 IF(II.EQ.IEND)THEN
324 IE < PASS)401,401,402
325 401 IHI6H=II
326 XH=X(II)
327 YH=Y(II)
328 VSH=V(II)
329 UBIIE(Af*)'PAS DErSEPARATION PARTIE SUPERIEURE'
330 ICODE=1
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331 GOTO 500
332 402 ILOW=II
333 XL=X(II)
334 YL=Y(II)
335 VSL=V(II)
336 403 USITE(A,A)'PAS DE SEPARATION PARTIE INFERIEURE'
337 ICQDE=l'
338 GOTO 570
339 ELSE
340 END IE
341 END DO
342 GOTO 570
344 C RE-INITIALISATION PARTIE INEESIEURE
345 500 PASS=1
346 L0N=0.0
347 IURB=0.0
348 F=0.0
349 FM=0.0
350 EMH=0.0
351 GfiftD=0.0
352 ISTARI=ISTAG
353 IEND=ID2
354 GOTO 10
356 570 RETURN
357 END
360 SUBKOUTINE GAUSS(Y1,Y2,EXP,SOL)
351 n==============================================================
362 C 30USPK0GRAHHE D'INTEGRATION PAR LA HEÏHODE DE GAUSS
363 C POUR UN ELEMENT LINEAIRE à TROIS POINT

365 REAL KSI,N1,N2
366 BIHENSION KSK3),W<3)
367 SOL=0.0
368 AR6=3./5.
369 KSI(1)=O
370 KSI(2)=SQRT(ARG)
371 KSI(3)=-KSI(2)
372 W<l)=8./9.
373 H(2)=5./9.
374 H(3)=5./9.
375 Dn 1-1,3
376 Nl=(l-KSI(I))/2.
37? M2=(l+KSI(I))/2.
378 Y=M1AY1+N2AY2
379 S0L=S0L+«(I)AYMEXP
380 END DO
331 RETURN
382 END
385 SUBROUTINE GAUSS2(Y1,Y2,I1,I2,SOL)
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SUBSOUT M COEFF(X,Y,V,SEE,DX,DY,DEL,OMEGA,CF,CP,DCP,CPHOY,CL,CD, CDF

1 ,CDTOT,Ch,NDï

SUBROUTINE POUR LE CALCUL DES COEFFICIENTS AESOOYNAHIQUES
UTILISANTLA RELATION DE BESNOUILLI ENTRE LA VITESSE ET LA
PRESSION DE STAGNATION.

IMPLICIT BEAL*8(A-H,0-Z)
COMMON /DAT/N,NTfPIfINrOUT
COHHON /CAR/ITrIB,ID1,ID2,ISTAG
COMMON /SEP/IHIGH,ILOH,XH,XL,YH,ÏL,VSH,VSL,DCPH,DCPL
COMMON /AIR/MIT,REYNOLD
DIMENSION X{ND),Y(ND),y(ND),DX(ND)fDY(ND>,DEL(ND),CP(NIO,

1 OHEGA(ND)fCF(ND),DCP(NDi
21 MR ITE ( A, * ) ' YSH= ', VSH, ' VSL=', VSL
22 C INITIALISATION
23 DYH=YH-Y(IHIGH-1)
24 DXH=XH-XÎIHIGH-1)
25 DYL=YL-Y(ILOU+1)
26 DXL=XL-X(ILQW+1)
27 AN6=<360.0/N)
29 C CALCUL DES COEFFICIENTS DE PRESSION SUS LA SURFACE
31 C PARTIE SUPERIEURE AMANT
32 DO J=O,N
33 MSTAG+J
34 CALL IEST(1,1,I,N)
35 0MEGA(I)=AN6*J
36 CP(I)=1-(V(I)/VIT)AA2
3? IFd.EQ.IHIGH-DQOTO 5
38 END DO
39 5 CPSH=1-(MSH/VIÏ)A*2
40 C PARTIE INFERIEURE AMANT
41 DO J=i,N
42 I=ISÏAG-J
43 IM- IS IAG
44 CALL IES I (1 , I , I I ,N )
45 OHEGA(I)=ANGA(II)
46 CP(I)=1-(V(I)/VII)AA2
47 IFd.EQ.ILOU+DGOTO 8
48 END DO
49 8 CPSL=1-(VSL/VIT)AA2
51 C PARTIE ARRIERE
52 CPM0Y=(CPSH+CPSL)/2.
53 DO 10 J=IHIGH,ILOH
54 I=J
55 I1=1-ISTAG
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56 CALL TEST(1,I,II,N5
57
58
59
61
63
64
65
66
67
68
70
71
72
73
74
75
76
77
78
79
30
31
32
33
84
85
86
87
33
39
90
91
92
93
95
96
97
98
99

100
101
102
103
104
105
106
107
108
109
110

10
C
C

C

12

C
14

C

UMEGH(I)=HNGA(II)
CPd)=CPH0Y
CONTINUE
INTEGRATION DES COEFF SUR LA SURFACE
INITIALISATION
CM=O
CD=O
CL=O
CDE=O
CLF=O
PARTIE SUPERIEURE AVANT
DO J=1,N
I=J+ISIAG
11=1-1
CALL TESI(1,I,II,M)
DCL=-O.5A(CPd)+CPCII5 5ABX(I)
DCD= 0.5A(CP(I)+CP(II))*DY(I)
OC!i=DCDA(Y(I)-DY(I)11.)-DCLA(X(I)-DX(15/2. )
DCDF=0.5A(CE(I)+CF(II))ADX(I)
DCLF=0.5*(CE(I)+CE(II))*DY(I>
CL=CL+DCL
CD=CD+DCD
CH=CH+BCM
CDF=CDF+DCDF
CLF=CLF+DCLF
IFd.EQ.IHIGH-DGOTO 14
END DO
PARTIE RESTANTE JUSQU'A SEPARATION
DCL=-(0.5*(CPSH+CP(IHIGH-1))ADXH>
DCD= (0.5A<CPSH+CP(IHIGH-1))ADYH)
DCH=DCD*(YH-DYH/2.)-DCLA(XH-DXH/2.)
CL=CL+DCL
CD=CD+DCD
CM=CM+DCM
PARTIE INFERIEURE AMANT
DO J=1,N
I=ISIAG-J
11=1+1
CALL TEST(1,I,II,N)
DCL= 0.5*(CP(I)+CP(II))ADX(I)
DCD=-0.5A(CP(I)+C?(11))ADY « I)
DCH= DCDA(Y(I)-DY(I)/2.)-DCLA(X(I)-DX(I)/2.)
DCDE=0.5A(CE(I)+CE(II))ADX(I)
DCLF=0.5A(CE(I)+CF(II))ADY(I)
CL=CL+DCL
CD=CD+DCD
CH=CN+DCH
CDE=CDF+DCDF
CLF=CLE+DCLE
IFd.EQ.ILOH+DGOTO 20
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111 END DO
112 C PARTIE RESTANTE JUSQU'A SEPARATION
113 20 DCL= 0.5*(CPSL+CP(ILOU+1)> ADXL
114 DCD=-0.5*(CPSL+CP(IL0y+l))*DYL
115 DCH=DCDA(YL-BYL/2.)-DCLA(XL-DXL/2.)
lib CL=CL+DCL
11? CD=CD+DCD
118 CH=CH+DCH
120 C PAST IE ARRIERE
121 100 IO=-uH-YL)ÂCPfiOY
122 DCL=(XH-XL)*CPHOÏ
123 BCH=(DCDA(YH+YL)/2.)-(DCL*(XH+XL)/2.)
124 CL=CL+DCL
125 CD=CD+DCD
126 CH=CH+DCM
128 CL=CL/REF
129 CD=CD/REE
130 CN=CH/S££
131 CDF=CDF/REF
132 CLE=CLF/REE
133 CDTOT=CD+CDE
135 C
136 C POSITION SEPARATION POLAIRE
137 C
133 OHEGA1=DAIAN2(YH,XH)A1BO/PI
139 0i1EGAl=180-0HEGAl
140 ÛHEGA2=DAIAN2(YL,XLM80/FI
141 0HE6A2=180+0MEGA2
142 C
143 C IMPRESSION DES RESULTATS
144 C
145 IMP=O
146 IFQKP.EQ.O)GOTO 200
14? yiITE(13,120)N
148 URITEU3,130)(0HE6A<I),CP(I),I=l,N)
149 HKIIE(13,130)360.0,CP(i)
150 UK ITE ( 17,137 ) REYNOLD, CD, CDE, CDTQT,CL,CH
151 200 yRITE«6,333)0HEGAi,0HEGA2
152 URIIE<6,131)CD
153 «RIIE(6,132)CL "
154 y»IIE(6,133)CDF
155 HRITE(6,134)CDT0T
156 ii!RITE!6,135)Cfi
157 120 FORMATCCP',/,'DEGREE',/,'COEFF DE PRESSION',/f 15)
158 130 F0RHATÎ2G12.5)
159 131 FORMAT-:'COEFFICIENT DE TRAINEE = '.F10.5)
160 132 EORMATCCOEFFICIENT DE PORTANCE = ',E10.5)
161 133 FORMAI('COEFFICIENT DE TRAINEE DE FROITEMENT = ',E10.5)
162 134 EORHATt'TRAINEE TOTALE = ',E10.5)
163 135 FORMAT (-'COEFFICIENT DE MOMENT = ',F10.5)
164 137 F0RHAIi6G12.55
165 333 FORMAT('ANGLE DE SEPARATION SUP.=',F6.2,'INF.=',E6.2)
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166 REIU8N
16? END



ANNEXE 2

10 '==
20 'PROGRAMME POUR GENERER LES COORDONNEES CYLINDRIQUES DE PROFILES
30 'SIMULANT LES CONDUCTEURS ELECTRIQUES AVEC DIFERENTES FORMES DE
40 'GLACE ACCUMULE

60 DIM R(100),TETA(100),NXU00>,NY(100),XHOLDU00),YHQLD(100>
70 INPUT "SORTIE SUR IMPRIMANTE (O/N)";CH$
80 IF CH$="N" 5ÔT0 110
90 POKE 150,18
100 PRINT#-2,CHR$(27);CHR$(20)
110 INPUT'DIAMETRE DU CONDUCTEUR"iVDIA
120 INPUT'NOMERE DE POINTS'JN
130 DANG=360.0/N
140 FOR 1=1 TO N
150 R(I)=VDIA/2
160 TETA(I)=DANG#(I-1)
170 IF (TETA(I)>180,0) THEN TETA(I)=TETAU)-3é>B.B
180 NEXT I
190 INPUT'EP.DE GLACE (CM)";EP
200 INPUT'ANG.DE DISPERSION +- (DEG) "JANG
210 PRINT'FORME 1-ABRUTE"
220 PRINT" 2-F0RTE*
230 PRINT' 3-M0YENNE"
240 PRINT" 4-D0UCE"
250 PRINT" 5-(+) REBORD"
260 INPUT DUM
270 ON DUM GOTO 280,290,300,310,320
280 CR=2 :GOTO 330
290 CR=1.6:G0T0 330
300 CR=1.2 : GOTO 330
310 CR=1.0 :GOTO 330
320 CR=0.8 :GOTO 330
330 INPUT-OPTION DE COUPE (O/N)'?OP«
340 IF 0P$<>"0" THEN 370
350 INPUT"EPAISSEUR LIMITE"JRC
360 RC=RC+VDIA/2
370 IF CH$="N" THEN 430
380 PRINT#-2,"DIA INIT :';VDIA ,'NB. DE POINT : ";N :PRINT#-2, 'EP.GLACE : "JEP ,"ANG DE DISPERSION +- : ";ANG
390 PRINTV-2,"CRITERE DE FORME =";CR
400 IF O W O ' O " THEN 420
410 PRINT#-2,"OP.COUPE / RC ="JRC
420 PRINTi-2
430 C1=EP/ANGACR
440 FOR J=l TO N
450 I=J+N/2
460 IF I>N THEN I=I-N
470 IF ABS(TETAiD) > ANG GOTO 520
480 DIFF=ABS(TETA(I))-ANG
490 R(I5=R(I)+C1*(AES(DIFF))ACR



500 IF 0P$<>"0' THEN 520
510 IF R(I)>RC THEN R(I)=RC
520 IF CH$=-N" THEN 550
530 PRINTt-2,USING �#.###";R<I),
540 PRINTi-2," ',
550 'PRINT R(I),
560 IF REF < (2*R(D) THEN REF=2*R<I)
570 i�XT J
580 INPUT"VISUALISATION "jCH*
590 IF CH$='N" THEN RUN
600 PMODE 4,1
610 PCLS
620 PI=3.14159
630 F=255/(3»(VDIA+EP))
640 INPUT"ROTATION (O/N)";ROT$
650 IF R O T Î O ^ 1 THEN AROT=0:GOTO 680
660 INPUT1ANGLE DE ROTATION1;AROT
670 AROT=AROT*PI/130
680 INPUT-SEPARATION (0/N)";SEP$
690 IF SEP$<>"0" THEN 710
700 INPUT"ANGV,FAC"iAN6V,FAC
710 'F=255/U.5*(VDIA+FAC*REF))
720 SCREEN 1,1
730 FOR 1=1 TO N+l
740 IF I>N THEN J=I-N ELSE J=I
750 TETA=PI+AR0T+(J-l)#2*PI/N
760 NX(J)=R(J)*COS(TETA)
770 NY(J)=R(J)#SIN(TETA)
7S0 X2=F*NX(J)+128 : Y2=F*NY(J)+96
790 IF 1=1 THEN X1=X2 :Y1=Y2
800 LINE (X1,Y1)-(X2,Y2),PSET
810 X1=X2 :Y1=Y2
820.NEXT I
830*FOR 1=1 TO N+l
840 IF I>N THEN J=I-N ELSE J=I
850 LE=VDIA/2
360 TETA=(J-1)*2#PI/N
870 X=LE*C0S(TETA)#F+128
880 Y=LE*SIN(TETA)*F+96 .
890 IF 1=1 THEN X1=X: Y1=Y
900 LINE (X1,Y1)-(X,Y),PSET
910 X1=X:Y1=Y
920 NEXT I
930 XMA=-F*i(VDIA/2)+(EP/2)î
940 A=XMA*C0SiAROT5+126
950 E=XHA*SIN(AR0T)+96
960 PAINT(A,B),1,1
970 IF SEP$="O" GOSUB 1430
980 LINE (0,96)-(252,96),PSET



<L

<v

990 LINE (126,0)-d26,192),PSET
1000 FOR X=l TO 251 STEP 10
1010 PRESET (X-1,96) :PRESET (X+1,96)
1020 PRESET (X,96) :NEXT X
1030 FOR Y=l TO 191 STEP 10
1040 PRESET (126iY-l):PRESET (126,Y+1)
1050 PRESET (126,Y) :NEXT Y
1060 C$=INKEY$ :IF »="" THEN 1060
1070 IF «<> -P" THEN SOTO 70
1088 V$=INKEY$ :IF (V$="0") OR (V$="r) THEN 1090 ELSE 1080
1090 N1=VAL(V$)
1100 'POUR IMPRESSION GRAPHIQUE
1110 POKE 150,18
1120 PRINT#-2,CHR$<30)
1130 PRINT#-2,CHR$(27);CHR$(23)
1140 PRINT#-2,CHR$<18)
1150 FOR L=32 TO 144 STEP 7
1160 FOR C=7 TO 23
1170 FOR J=0 TO7:A(J5=0:NEXT J
1180 FOR IL=0 TO 6:DUM=INT(2AIL)
1190 LI5N=L+IL
1200 ADD=153S+LI6N*32+C
1210 W=PEEK(ADD)
1220 IF H=0 GOTO 1270
1230 FOR J=0 TO 7:JJ=INT(2A(7-J))
1240 TES=INT(W AND JJ)
1250 IF TES - JJ THEN A(J)=A(J)+DUM
1260 NEXT J
1270 NEXT IL
1230 'PLOT
1290 N2=C*8
1330 PRINT#-2,CHR$(27!;CHR$(16)iCHR$(Nl)iCHR$(N2);
1310 FOR J=0 TO 7
1320 IF A(J)=0 THEN GATE=fl:GOTO 1370
1330 IF SATE=0 THEN PRINT#-2,CHR$(27);CHR$(16)ïCHR*(Nl);CHR*(N2)ï
1340 5ATE=1
1350 A(J)=A(J)+128
1363 PRINT#-2,CHR$(A(J))î
1370 N2=N2+1
1380 NEXT J
1390 NEXT C
1400 PRINTi-2
1413 NEXT L

STOP
1430 '«AX 5E0
1440 FOR 1=1 TO N
1450 IF N Y d T K N Y d ) THEN IT=I
1460 IF NY(IB))NY(I) THEN IB=I
1470 IF NX(IMIN)>NXd) THEN IMIN=I



1480 XHOLD(I)=NX(I)
14913 YHOLD(I)=NY(I)
1503 NEXT I
1518 'RENUn + CH.SENS NUMERO
1520 FOR 1=1 TO N
1530 II=N-I+IHIN+1
1540 IF II < 1 THEN II=II+N
155B IF II > N THEN II=II-N
1568 NX(I)=XHOLD(II)
1578 NY(I)=YHOLD(II)
15B8 NEXT I
1598 IT=miN-IT+l
1600 IB=iniN-IB+l
1610 IF IT < 1 THEN IT=IT+N
1620 IF IT > N THEN IT=IT-N
1630 IF IB < 1 THEN IE=IB+N
1640 IF IB > N THEN IE=IE-N
1650 'SEPARATION
1660 D1=FAC*REF
1678 NP=IB-IT
1680 Nl=INT(NP/3)
1693 N2=NP-2*Ni
1708 I1=IT+N1
1710 I2=IB-N1
1728 FOR 1=1 TO Nl
1730 IC=IT+I
1740 NX(IC)=NX(IT)+HMD1/N1)
1758 NY(IC)=NY(IT)+ANGV*(NX(IC)-NX(IT))
1760 X1=128+F*NX(IC-1) :Y1=96+F»NYIIC-D
1770 X2=128+F*NX(IC) :Y2=96+F*NY(IC)
1780 GOSUB 1990
1798 NEXT I
1S80 D3=NX( ID-NX (IB)
1810 FOR 1=1 TO Nl
1820 IC=IB-I
1830 NX(IC)=NXUB)+I*CD3/N1)
1848 NY(IC)=NY<IB)-ANGV*(NX(IC)-NX(IB))
1858 X1=12S+F*NX(IC+1) :Y1=96+F*NY(ÎC+1)
1860 X2=12S+F*NX(IC) :Y2=96+F*NY(IC)
1878 SOSUB 1998
1888 NEXT I
1398 D2=NY(I1)-NY(I2>
1900 FOR 1=1 TO N2-1
1910 IC=I1+I
1928 NX!IC)=NX(I1)
1938 NY(IC)=NY(I1)-I*D2/N2
1940 X1=128+F*NX(I1) :Y1=96+F*NY(IC-1)
1950 X2=X1 :Y2=96+F*NY(IC)
1960 GOSUB 1993



1970 NEXT I
1983 RETURN
1998 IF X2 < 0 THEN X2=0
2003 IF Y2 < 0 THEN Y2=0
2010 LINE <X1,Y1)-(X2,Y2),PSET
2023 RETURN
2030 SCREEN 1,1*GOTO 2030


