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RESUME

Des résultats d’optimisation de profil d’aile 2D sont présentés dans ce document.
Des recheches antérieures sur le sujet ont montré que la formulation de réduction de
trainée peut mener & des profils avec de mauvaises performances en régime hors-
design, phénoméne appelé optimisation localisée. La représentation NURBS, qui
limite la formation de bosses sur le profil, est utilisée dans le processus d’optimi-
sation. Un solveur aérodynamique Navier-Stokes est utilisé pour résoudre ’écoule-

ment.

Les formulations ponctuelle et multipoint du probléme d’optimisation sont d’abord
comparées en utilisant un profil NACAQ0012 comme profil initial afin de valider
I’hypothése voulant que les NURBS permettent d’obtenir des profils lisses. Les
résultats montrent que cette hypothése est vérifiée pour toutes les formulations du
probléme utilisées. Les profils obtenus sont lisses et ne présentent pas de sévére
dégradation de performances en régime hors-design. La formulation multipoint
combinée & l'utilisation des NURBS permet d’obtenir des profils lisses avec de

bonnes performances sur une plage de nombre de Mach.

Le processus d’optimisation est ensuite appliqué & un profil transsonique et une
contrainte d’épaisseur est introduite. Un design d’expérience est conduit pour sé-
lectionner les variables les plus sensibles afin réduire I'espace de design du probléme
d’optimisation. Les formulations ponctuelles et multipoint du probléme d’optimi-
sation sont de nouveau implémentées. Les profils obtenus sont de nouveau lisses,
mais la meilleure sélection des variables de design a conduit a de plus forts effets
d’optimisation localisée lorsque la formulation ponctuelle est utilisée. La formula-
tion multipoint est toutefois toujours trés efficace pour donner des profils avec de

bonnes performances sur une plage de nombre de Mach spécifiée.
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ABSTRACT

Results from 2D airfoil shape optimization are presented in this document. Past
experience has shown that the drag reduction formulation can provide airfoils with
poor off-design performances, refered as localized optimization. NURBS, a geome-
trical representation of the airfoils that limits the formation of "bumps" on the
airfoils, are used in the optimization process. A Navier-Stokes flow solver is used

to compute the flow-field.

Single-point and multipoint formulations of the optimization problem are compa-
red using a NACAO012 airfoil as baseline geometry in order to first validate the
smoothness hypothesis. The NURBS representation of the airfoils allows smooth
optimized airfoils to be obtained which do not experience severe performances losses
in off-design condition. The multipoint formulation, combined with the NURBS re-
presentation, allows to obtain airfoils with good performance over a specific Mach

range.

The optimization process is then applied to a transonic airfoil and a thickness
constraint is introduced. A design of experiment is conducted to determine the
most sensitive design variables in order to reduce their amount in the optimiza-
tion process. The single-point and multipoint formulations are again implemented.
Smooth optimized airfoil are obtained, but the better selection of design variables
leads to stronger localized optimization effects when the single-point formulation is
used. Multipoint formulation is however still very efficient for providing optimized

airfoils with good performance over a specific Mach range.
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INTRODUCTION

Le développement des profils d’aile d’avion est un domaine dans lequel de nombreux
chercheurs ont travaillé au cours des cent derniéres années. Les principes des profils
minces mis au point par Otto Lilienthal & 1a fin des années 1800 ont été repris par
les fréres Wright lors de leurs multiples essais. La méthode de V'essai et erreur était

alors de mise pour le développement de meilleures formes.

Puis, la création d’organismes tels la National Advisory Committee for Aeronau-
tics (NACA) a permis d’aborder le design de profils de facon plus systématique.
L’épaisseur et la cambrure du profil fure‘nt identifiés comme étant les variables ca-
ractérisant les performances d’un profil et ceci entraina la création de la famille
des profils NACA 4 4 et 5 chiffres dans les années 1930, dont certains sont encore

utilisés de nos jours.

Les avions commerciaux étant par la suite capable de voler en régime transsonique,
un développement majeur dans le design de profils aérodynamique survint lors des
années 1960 lorsque Richard Whitcomb, ingénieur & la NASA/ introduisit le prin-
cipe des profils supercritiques. Ces profils, caractérisés par un plus grand rayon de
courbure au bord d’attaque, une cambrure réduite, un extrados plus plat et une
concavité sur U'intrados prés du bord de fuite, ont permis de réduire significative-
ment la trainée causée par 'arrivée en régime transsonique et de faire diminuer la

consommation de carburant des avions.

L’étape suivante dans le développement des profils aérodynamique correspond a
Parrivée des codes de mécaniques de fluides (CFD). La CFD a permis aux ingénieurs
de tester de nombreux profils sans avoir & passer par de coliteux essais en soufflerie.

Les gains en précision et en rapidité de la CFD ont donc amené les ingénieurs &



intégrer les solveurs aérodynamiques & des processus d’optimisation afin de pouvoir
obtenir de nouveaux profils plus efficaces. Beaucoup de recherche en optimisation

aérodynamique en utilisant la CFD a été effectuée dans les années 1990.

Toutefois, les méthodes d’optimisation mises au point ne se sont pas avérées aussi
efficaces que Von aurait souhaité. Plusieurs problémes ont surgi au niveau de la
paramétrisation des profils, des méthodes d’optimisation et de précision des solveurs
aérodynamiques employés. Les derniéres années de recherche dans ce domaine ont

donc porté sur le développement de méthodes d’optimisations efficaces et fiables.

Ce travail porte sur 'optimisation aérodynamique d'un profil d’aile 2D placé dans
un écoulement transsonique et I'attention est portée au niveau de la paramétrisation

des profils.



CHAPITRE 1

OPTIMISATION AERODYNAMIQUE

Afin de mieux cerner le probléme d’optimisation aérodynamique de profil d’aile
d’avion en régime transsonique, il est important de comprendre la physique du pro-
bléme. Une bonne compréhension des phénoménes transsoniques permet de mieux
formuler le probléme d’optimisation et d’accélérer la mise en place du processus

d’optimisation.

1.1 Caractéristiques des profils d’ailes en régime transsonique

Un profil entre en régime transsonique lorsque des régions supersoniques appa-
raissent sur extrados du profil alors que la vitesse de ’écoulement en amont est
toujours subsonique (M, < 1). L’écoulement, accéléré par la courbure du profil,
atteint des vitesses supersoniques sur une certaine portion de I'extrados. Or, comme
I’écoulement supersonique doit décélérer afin de retourner a la valeur de M, une
onde de choc peut apparaitre sur Pextrados du profil. La vitesse a laquelle un profil
entre en régime transsonique (M,.) différe d’un profil & I'autre, mais ce phéno-
méne survient généralement autour de M, ~ 0.7. La figure 1.1 illustre une poche

supersonique présente sur la partie avant de Pextrados d’un profil.

Le gain en entropie au travers de 'onde de choc cause la {rainée d’onde qui aug-
mente signiﬁcativement la trainée totale du profil. Comme Pamplitude (ou la force)
du choc sur le profil croit avec la vitesse de I'écoulement, le gain en entropie et la
trainée d’onde qui en résultent augmentent également avec la vitesse de 'écou-

lement. L’entrée en régime transsonique entraine donc une hausse rapide et im-



Figure 1.1 Lignes isomach pour le profil NACAQ012 en régime transsonique
(Mo=0.75, Re = 6.5 x 10%, a=2.5°)

portante de la trainée d’un profil. La distribution des coefficients de pression (C,)

permet de visualiser 'emplacement et 'amplitude du choc sur un profil (figure 1.2).
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Figure 1.2 Distribution des C, pour un profil transsonique & M, =0.705 et
My=0.73 (Re = 10 x 10%, a=2.5)



Lorsque la vitesse de I’écoulement atteint une certaine vitesse (Mgy,qg—divergence), 12
chute de pression est suffisament grande pour causer une séparation de la couche
limite au pied du choc. La recirculation présente sur la zone séparée de I’écoulement
peut faire diminuer légérement la trainée visqueuse. Toutefois, la séparation de
I’écoulement entraine de grandes pertes de pression sur la portion de profil affectée

par la séparation, résultant en une forte augmentation de la trainée de forme.

La distribution du coefficient de frottement C; indique immédiatement si I'écou-
lement est séparé ou non aprés le choc. En effet, il y a une zone de recirculation
sur la surface supérieure du profil lorsque la courbe des Cy de 'extrados (la partie
positive de la courbe) prend des valeurs négatives. La figure 1.3 illustre la distri-
bution des C}, et des Cy pour un profil NACA0012. On remarque que 'écoulement
est séparé sur une petite partie du profil en aval du choc pour M,=0.75 et se
réattache rapidement, alors que I’écoulement est massivement séparé aprés le choc
pour M,,=0.78. La grande différence de trainée totale (Cp (M = 0.75) = 0.0231
et Cp (Mo = 0.78) = 0.0308) est due & l'influence de la séparation de I’écoulement
sur la trainée de forme. En effet, comme I'amplitude du choc (courbe des C,) est
sensiblement la mé&me pour les deux régimes, la trainée d’onde des profils est a pen

prés la méme.

La séparation de I'écoulement en aval du choc entraine donc une augmentation
sévere de la trainée totale. Le régime correspondant & cette abrupte hausse de la
trainée est le régime de divergence de trainée. La figure 1.4 illustre 'effet sur la
trainée du passage d'un profil du régime transsonique au régime de divergence de

trainée.

La trainée totale d’un profil en régime transsonique est donc fortement liée au
choc sur Vextrados : la force du choc détermine la valeur de la trainée d’onde et

peut provoquer le décollement de la couche limite, alors que la position du choc
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Figure 1.3 Distribution des C, et des C; sur un profil NACA0012 & M,,=0.75 et
Mo=0.78, a =2.5°, Re = 6.5 x 10°

détermine la portion de Vextrados affectée par un écoulement séparé. Dans un
contexte d’optimisation aérodynamique en régime transsonique, il est évident que
les efforts doivent porter principalement sur le choc afin de réduire la trainée du
profil. Comme les caractéristiques du choc (position et force) pour un écoulement
a vitesse et angle d’incidence donnés ne dépendent que de la géométrie du profil,
une optimisation centrée sur cette géométrie conduira a des profils présentant de

meilleures caractéristiques aérodynamiques.
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Figure 1.4 Evolution de la trainée en fonction du nombre de Mach pour un profil
NACA0012, a=2.5°, Re = 6.5 x 10°

1.2 Approches possibles du probléme d’optimisation aérodynamique

Le développement d’outils CFD et d’algorithmes d’optimisation performants, précis
et efficaces ainsi que la plus grande accessibilité a des ordinateurs rapides ont permis
de nombreuses recherches en optimisation aérodynamique. L’objectif poursuivi est
de développer des profils plus performants & partir de profils existants. La notion de
profil performant dépend du régime de vol : on cherchera 4 maximiser la portance
pour un profil & basse vitesse (condition de décollage ou d’atterrissage), alors qu’on
souhaitera de minimiser de la trainée pour un profil en régime de croisiére. Ce

document traite de 'optimisation de profils en régime de croisiére transsonique.

Le probléme d’optimisation aérodynamique de profil d’aile d’avion a été étudié avec
différentes méthodes. Deux types d’approches sont particuliérement documentées,

soit les méthodes de design inverse et les méthodes directes.



1.2.1 Meéthodes de design inverse

Dans une méthode de design inverse, on tente d’obtenir un profil correspondant
4 une caractéristique aérodynamique souhaitée. La courbe de distribution des co-
efficients de pression (C,) est assez significative pour les aérodynamiciens et la
méthode de design inverse s’effectue habituellement & P'aide de cette courbe. Il
s’agit d’abord de construire une courbe de C, "idéale” et de minimiser une fonc-
tion F'(X) représentant la distance entre cette courbe de C, cible (Cp¥7) et celle

associée au profil généré par Voptimiseur (C;,’Pt) :

extrados )
F(X) = / | P — ¥ | dl

ntrados

La figure 1.5 illustre un résultat d’optimisation par design inverse obtenu par
Tribes [33] & partir d’'un NACAQ0012 & M,=0.75. La méthode de design inverse
permet d’obtenir des profils optimisés ayant des caractéristiques aérodynamiques
intéressantes, mais la validité et la qualité de la courbe de C, tracée dépendent de

I'expérience de 'ingénieur, ce qui rend cette méthode moins accessible.

Des travaux récents de Obayashi [24],]25] ont porté sur le développement d'une
méthode pour la production automatique de courbes de C, cibles en suivant des
régles aérodynamiques clairement énoncées. Toutefois, cette approche, méme si elle
permet d’aller chercher des tendances générales, ne permet pas d’assurer que les

cibles produites pourront étre atteintes avec précision.
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Figure 1.5 Résultat d’optimisation aérodynamique obtenu par la méthode de design
inverse [33]

1.2.2 Meéthodes directes

Les méthodes directes consistent & poser une fonction colit qui quantifie par une
seule grandeur la caractéristique aérodynamique du profil qui doit étre optimisée,

telle la trainée (Cp), la portance (Cf) ou la finesse (Cp/Cy).

On doit imposer des contraintes sur la définition du profil et sur certaines caracté-
ristiques aérodynamiques afin d’éviter que I'optimiseur ne se dirige vers des profils
non-réalistes. Par exemple, si aucune contrainte d’épaisseur et de portance ne sont
imposées lors d'une minimisation de la trainée, 'optimiseur pourrait obtenir une
plaque plane 4 incidence nulle ayant une trés faible trainée, mais complétement in-
utile comme profil d’aile. Afin d’éviter de tels résultats, on introduit des contraintes

de fagon explicite ou implicite dans la formulation du probléme d’optimisation.
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L’intégration de contraintes explicites 4 un probléme d’optimisation se fait géné-
ralement assez facilement. Il s’agit de déterminer quelles sont les contraintes &
poser, soit des bornes géométriques ou des contraintes aérodynamiques, et de les
introduire comme contraintes du probléme d’optimisation. Ainsi, si on optimise en
finesse (F(d)=Cp/CL) et que les variables géométriques (Y;) sont bornées entre

Y*) et V¥

- ) le probléme d’optimisation s’écrira :

i F(d) = C
Sin (d) =Cp/CL
tel que : Y; _>_Y(*_)

Yi =¥y

Toutefois, 'utilisation de formulations contenant des contraintes peut s’avérer dé-

licate. En effet, lorsque I'algorithme d’optimisation requiert des évaluations de gra-

dient, beaucoup de soins doivent étre apportés pour bien dimensionner la fonction

cofit et chacune des contraintes (voir section 3.2). On peut remédier a ce probléme

en exprimant les contraintes de fagon implicite dans la fonction coiit. Par exemple,

si on optimise en trainée en exigeant que la portance reste prés de sa valeur initiale, .
on peut définir une fonction cofit tenant compte de Cp et de Cp, :

init

; Ci" o init 2
dr:n{lg} F(d)= wlfc—%—thD +wy (Cp — CF)

De cette fagon, la fonction colt est pénalisée si la portance (Cy) s’éloigne trop de
la portance initiale (Ci"*) et le profil final aura une portance similaire & la por-
tance initiale. Par contre, cette méthode est également délicate & utiliser car le

résultat de 'optimisation est trés sensible au choix des coefficients w;, qui déter-
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minent importance accordée & la réduction trainée par rapport au respect de la
portance initiale. Cette méthode d’optimisation sans contrainte, bien qu’efficace
pour surmonter rapidement les problemes liés aux contraintes, devient rapidement
limitative et la pondération de la fonction cott est difficile & justifier autrement

que par 'observation de nombreuses expérimentations.

1.2.3 Algorithmes d’optimisation

Les méthodes de design inverse ou directes utilisent un algorithme d’optimisation
afin de minimiser la fonction cotit préétablie. Deux grandes familles d’algorithmes
d’optimisation sont fréquemment utilisées dans les optimisations aérodynamiques :

les méthodes globales et les méthodes locales.

1.2.3.1 Meéthodes globales

Les méthodes d’optimisation globales comprennent notamment les algorithmes gé-
nétiques [9], les méthodes de recherche de patron (pattern search) [2] et les mé-
thodes de recuit simulé (simulated annealing) [13]. Cette catégorie de méthodes est
utilisée lorque le but de 'optimisation est d’explorer une grande variété de profils.
Par exemple, lors d'une optimisation avec un algorithme génétique, I'optimiseur
crée et analyse un nombre déterminé de profils (population initiale). Il crée en-
suite de nouveaux profils qui sont des croisements de cette population initiale (en
introduisant aussi des mutations) afin de voir comment évolue la population. En
conservant les meilleurs spécimens de cette nouvelle génération de profils, il crée

de nouveaux croisements, et ainsi de suite jusqu’a un nombre fixé de générations.

Ces techniques d’optimisation permettent d’explorer un vaste espace de design et

peuvent mener 4 un minimum global, mais sont trés cotiteuses en nombre d’appels
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au solveur (donc en temps). Elles seront utilisées lors d’optimisations ayant pour

but de découvrir de nouvelles familles de profils.

Des travaux en optimisation aérodynamiques ont été effectués en utilisant les al-

gorithmes génétiques par notamment Vicini [36], Obayashi [24] et Tse [34].

1.2.3.2 Meéthodes locales

Les méthodes d’optimisation dites locales font appel au gradient de la fonction cotit
et des contraintes pour déterminer une direction de descente & partir d'un profil
initial dans un espace de design donné. Elles parviennent ainsi & déterminer un mi-
nimum local prés du profil initial. Ces méthodes sont donc efficaces pour converger
assez rapidement vers un optimum, mais ne permettent pas d’explorer un espace
de design aussi vaste que les méthodes génétiques car elles ont la caractéristique

de rester coincées sur un minimum local.

Les optimisations aérodynamiques ont souvent comme objectif d’améliorer un profil
existant possédant déja de bonnes propriétés aérodynamiques. Dans cette perspec-

tive d’optimisation, les méthodes & gradients sont préférées aux méthodes globales.

Plusieurs recherches en optimisation aérodynamique ont été menées en utilisant
des méthodes & gradients, notamment par Drela [7], Huyse et. al. [12], Tribes [33]
et Nemec [22].

Notons que certains optimiseurs commerciaux spécialement réglés pour les op-
timisations aérodynamiques, tel que Pointer, implémenté dans environnement
Epogy !, utilisent un systéme hybride combinant les méthodes génétiques pour une

premiére phase exploratoire et les méthodes & gradients dans une deuxiéme phase

Inhttp ://www.synaps-inc.com/softvare.html
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plus locale.

1.3 Minimisation de la trainée

La formulation la plus simple et la plus directe du probléme d’optimisation aéro-
dynamique en régime transsonique est la minimisation de la {rainée soumise & une
contrainte sur la portance. Bien que délicate & utiliser (pour les raisons mentionnées
a la section 1.2.2), elle représente exactement 1’objectif premier de Poptimisation
aérodynamique pour un profil en régime transsonique, soit réduire la trainée d’un
profil pour une portance donnée. Les autres formulations présentent plutot des fa-
cons de contourner les problémes rencontrés en minimisation de la trainée. De plus,
elles dépendent trop des connaissances du probléme que posséde I'utilisateur ou des
réglages & apporter & la formulation du probléme pour s’avérer vraiment efficaces.
Drela [7], Huyse et. al. [12] et Li [15] ont effectués des recherches en utilisant cette

formulation du probléme.

1.3.1 Optimisation localisée rencontrée en minimisation de la trainée

Plusieurs recherches menées sur la minimisation de la trainée ont rencontré le pro-
bléme d’optimisation localisée. Lorsqu’'une optimisation de la trainée est conduite,
certaines conditions de I’écoulement doivent étre posées, telles le nombre de Rey-
nolds (Re) et le nombre de Mach (M,,). Le probléme de Voptimisation localisée
désigne la capacité des optimiseurs a exploiter les caractéristiques de I’écoulement
afin de générer des profils qui possédent d’excellentes propriétés aérodynamiques
pour les conditions de vol définies, mais se dégradent fortement pour des conditions

de vol légérement différentes.
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Drela [7] a observé ce probléme lors d’optimisations de trainée en régime transso-
nique utilisant un solveur non-visqueux. Il a remarqué que 'optimiseur formait une
bosse sur Pextrados 4 'endroit méme ot se produisait le choc. Cette bosse permet
& V'écoulement supersonique sur extrados de revenir a la vitesse de I'écoulement
en amont (M) sans choc, ce qui supprime la trainée d’onde et réduit de beau-
coup la trainée. Or, comme nous 'avons mentionné 3 la section 1.1, la position du
choc sur 'extrados varie avec M. La bosse formée sur U'extrados du profil devient
ainsi complément inutile (voire nuisible) aussitét que M, s’éloigne du point de
design ; le profil optimisé présente alors des pertes de performance sévéres (i.e. une

augmentation de Cp).

Les profils comportant des propriétés localisées sont indésirables principalement
pour deux raisons. D’abord, un profil bosselé est instinctivement rejeté par tout
aérodynamicien. I’expérience acquise au cours du dernier siécle dans V'industrie
aéronautique montre que tout profil installé sur un avion est bien lisse et régulier.
Deuxiémement, I'obtention de profils efficaces sur une plage de conditions de vols
trés restreinte est également inacceptable d'un point de vue pratique. En effet,
tout avion doit étre efficace sur une plage entourant la vitesse de design, car il est
impossible que I'avion soit exploité en tout temps & cette condition de vol. Les
vents et les variations de poids de 'avion font partie des facteurs qui feront varier
les conditions de vol de 'avion. Ainsi, un profil optimisé présentant des pertes de
performances sévéres en condition de vol hors-design est inutile dans un contexte

d’utilisation réelle et perd tout attrait pratique pour I'industrie aéronautique.

Huyse et.al. [12] se sont attaqués au probléme d’optimisation localisée pour un
profil en régime transsonique en vérifiant si Voptimisation pour plusieurs conditions
de vol était possible. Ils ont d’abord commencé par observer les problémes déja

rencontrés par Drela dans ce qu’ils ont établi comme étant la formulation poncituelle
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du probléme de minimisation de la trainée :

min Cp (d, My
d={a,y;} p ( )

tel que : CL (d, My) > C}

Pour une condition de vol M, la trainée Cp est minimisée tout en conservant
une portance (], supérieure & une portance cible ;. Huyse et al. utilisent une
paramétrisation B-spline du profil initial (un profil NACAQ012) avec 23 points de
controle et un code Euler pour résoudre ’écoulement. Les composantes y; des points
de contrdle de la B-spline et 'angle d’incidence « sont les variables de design. Leurs
profils optimisés sont effectivement bosselés sur 'extrados et les bosses changent de
position selon le M, utilisé. La figure 1.6 illustre la variation de Cp sur la plage de
nombre de Mach [0.7 - 0.8] pour différents profils optimaux obtenus par Huyse et
al. Les dégradations importantes de performance en conditions de vol hors-design

sont nettement perceptibles pour chacun des profils obtenus.

Huyse et. al ont ensuite utilisé une formulation multipoint qui consiste a minimiser
la somme des trainées en plusieurs nombres de Mach d’un profil. La formulation

du probléme d’optimisation devient alors :

d:{a,yi}

tel que : Cr, (d, M) > CF

k
min Zwi Cp, (d, M ;)
i=1

Ainsi, chaque profil généré par Poptimiseur est évalué aux k conditions de vol
M ; choisies et les w; servent 4 pondérer chacune de ces conditions de vol. Cette

formulation nécessitera forcément plus de ressources de calcul puisque k évaluations
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Figure 1.6 Variation de Cp en fonction du nombre de Mach pour des profils opti-
misés ponctuellement avec différents M, C;=0.6 (de [12])

de Cp seront effectuées a chaque itération de I'optimiseur au lieu d’une seule pour

la formulation ponctuelle.

Huyse et al. ont conduit de nouvelles optimisations avec les mémes conditions ini-
tiales que la formulation ponctuelle en utilisant la fomulation multipoint et ils ont
observé que Voptimiseur créait des profils avec k petites bosses aux emplacements
des chocs correspondants aux My ;. Le phénoméne d’optimisation localisée est ainsi
atténué mais répété k fois. La figure 1.7 illustre I'évolution de Cp sur la plage de
nombre de Mach [0.7 - 0.8] pour deux profils optimisés en multipoint avec différents
M ;. Les courbes sont un peu plus lisses et les profils optimisés offrent de meilleure
performances sur la plage entiére de Mach que ceux obtenus avec la formulation
d’optimisation ponctuelle, mais les performances demeurent néanmoins irréguliéres

et trés sensibles aux choix des M ;.
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Figure 1.7 Variation de Cp en fonction du nombre de Mach pour des profils opti-
misés en multipoint avec différents choix de My ;, C;=0.6 (de [12])

Huyse etal. se sont alors penchés plus a fond sur la formulation du probléme
afin d’obtenir des profils optimisés acceptables. Ils ont développé une méthode qui
consiste a choisir de nouveaux My ; & chaque itération de 'optimiseur. L’optimum
trouvé ne dépend donc plus du choix des M ;. Ils ont démontré que le choix des
M. ; peut étre pondéré selon les courbes de fréquences d’opération des conditions
de vol ou encore avec des poids w; égaux et que cette méthode fonctionne bien
dans les deux cas. Cette technique est toutefois cotliteuse en termes d’itérations
de Poptimiseur car le renouvellement constant des M., ; a tendance & ralentir la
convergence de l'algorithme d’optimisation. En effet, comme la condition de vol M,
influence la fonction cott (la trainée du profil) pour un certain vecteur de design d,
le changement de M, ; d'une itération & 'autre entrainera des discontinuités dans

la fonction cofit et nécessira plus d’itérations afin de converger vers un optimum.
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1.4 Nouveautés apportées dans cette recherche

Les efforts de Huyse et. al ont porté sur 'aspect de la formulation du probléme
d’optimisation. Dans cette recherche, nous nous sommes penchés sur un autre
aspect : celui de la paramétrisation géométrique des profils. Beaucoup de recherches
en minimisation de la trainée ont utilisé les B-splines ([12], [15], [1]) pour représenter
leurs profils, et cette paramétrisation a permis la formation de bosses sur les profils.
Les NURBS nécessitent moins de points de contrdle afin de représenter un profil et
leur influence sur la géométrie est plus globale. Nous croyons que cette propriété
des NURBS permettra d’éviter d’engendrer des profils bosselés et les fortes pertes

de performances qui leurs sont associées en régime hors-design.

De plus, nous envisageons de valider cette méthode en utilisant une résolution des
équations de Navier-Stokes. Ceci pourrait aussi contribuer a réduire Vapparition
des bosses car les effets visqueux d’intéraction entre le choc et la couche limite

diffusent le choc sur la paroi.

Une autre nouveauté est apportée au niveau de la formulation du probléme d’opti-
misation. Elle consiste & séparer les variables géométriques définissant le profil des
variables liées & I’écoulement (i.e. o) afin de permettre a 'optimiseur de concentrer

ses efforts sur les effets des variables géométriques.

Enfin, une technique de réduction du pas de différentiation est explorée afin de
s’affranchir des problémes que représentent le choix du pas pour des méthodes

d’optimisation & gradient.
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CHAPITRE 2

INTEGRATION DU PROCESSUS D’OPTIMISATION

Le processus d’optimisation aérodynamique est un processus itératif impliquant
une séries de "boites noires" : un module de représentation géométrique du profil,
un solveur aérodynamique et un optimiseur. La figure 2.1 illustre I'interaction entre
les boites et le flot de données de I'une 4 'autre. Les échanges d’informations entre
les boites sont entiérement gérés par iISIGHT 7.0, un logiciel de Engineous Software

Inc. ' (iISIGHT correspondant & la boite tiretée de la figure 2.1).

Points de controle
du profil initial

- Module de représentation géométrique
(NURBS)

Profil discrétisé l

Nouveaux .
coniraintes

points de Solveur aérodynamique géométriques

(NSU2D)

contrdle

Cp, CL

Optimiseur
(DONLP)

iSIGHT 7.0

Do e o e e e R em e e me e e ae s Te Ea sa e me e e A e e e Re G we e e M m wm me v e wm me wm mer v = e

Points de contrdle

du profil optimisé

Figure 2.1 Schémas d’intégration du processus d’optimisation aérodynamique

http ://www.engineous.com
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Le contenude chacune des boites utilisées doit étre bien maitrisé afin d’assurer un
processus d’optimisation rigoureux. Les modules de représentation géométrique, du
solveur aérodynamique et de optimiseur sont présentés dans les trois prochaines

sections.

2.1 Paramétrisation géométrique

Afin de procéder 4 une analyse numérique des propriétés aérodynamiques d’un
profil, on doit fournir au solveur une série discréte de points qui définissent le profil.
Ces points sont obtenus & 'aide d’outils de paramétrisation géométrique. Il existe
quatre facons principales de paramétriser des profils : la méthode de bases réduites,

les fonctions de forme, les fonctions implicites et les fonctions paramétriques.

2.1.1 Meéthode des bases réduites

La méthode des bases réduites, discutée par Vanderplaats [35], consiste & combiner
linéairement plusieurs profils afin d’en créer un nouveau. La fonction contient ainsi
autant de variables qu’il y a de profils en base de données. Plus la base de données
sera riche en profils, plus 'espace de design sera grand. La figure 2.2 illustre une

banque de données contenant six profils.

Les N profils de la base de données sont contenus dans des vecteurs Y; sous forme
de points discrets. Ces vecteurs, pondérés par des poids a; (qui sont les variables
de design potentielles d’un probléme d’optimisation), sont combinés de la fagon

suivante :

Y = (2’/11/1 + 0,2}/2 + ...+ a/NYN (21)
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(-nacaMl 1 rae2822 -
C Whitcomb

Figure 2.2 Base de données de six profils

Cette méthode présente des limites car la base de données doit contenir un nombre
suffisant de profils pour pouvoir explorer un vaste espace de design. En outre, la
méthode doit &tre modifiée pour les cas oil seulement une partie des profils est a

modifier lors de Poptimisation.

2.1.2 Fonctions de forme

Les fonctions de forme, initialement introduite par Hicks et Henne [10], utilisent
une sommation de fonctions habituellement sinuosidale pour modifier un profil. Les
ordonnées des surfaces supérieure et inférieures (y,.; et y,;) se calculent de la fagon

suivante :
5
_ 0 E :
ys.s - ys.s + a’ZfZ
1=1

5
i = Y+ > bifi
i=1

ou y2, et y2, sont les ordonnées des surfaces supérieures et inférieures du profil
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initial. Hicks et Henne [10] ont utilisé cingq fonctions f; définies de la maniére

suivante :

. T/2(1 — 1)
exp(15z)
f2 — Siﬂg (7T$0'25)
f3 — sin3 (7_‘_2:04757)
f4 — sin3 (ﬂ,xl.357)
fo— zH?(1 — 1))
- exp(10z)

Ces fonctions sont illustrées sur la figure 2.3. Les poids a; et b; associées aux fonc-
tions sont utilisées comme variables de design lors d'un processus d’optimisation.
Drela [7] utilise également cette méthode avec des fonctions f; différentes pour

représenter les profils de sa structure d’optimisation.

09 |- /f2

0.8 | //3

0.7

fa

0.5 11
04 i

03 I
02 I fi g
0.1

0 02 04 0.6 0.8 1
x

Figure 2.3 Fonctions proposées par Hicks et Henne [10] pour modifier un profil

‘ Cette méthode permet d’exercer un contrdle trés local sur les profils, ce qui facilite
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I’apparition de bosses sur les profils et entraine des effets d’optimisation localisée.

2.1.3 Fonctions implicites

Les fonctions implicites, ou analytiques, utilisent un modéle mathématique afin
de représenter un profil. Les profils de la famille NACA & 4 chiffres, une des pre-
miéres grandes séries de profils & étre développées (autour de 1930), peuvent étre

représentés analytiquement de la facon suivante :

(/) = (/) * (1/(a1)) * (21 * (z/c) — (z/c)?)
pour 0< (z/e¢) <1y avec z1 = (z5/c)
(We/c) = (f/e) * (1/(1 = 21)*) * (1 = 221) + 221 % (z/¢) ~ (z/c)?)
pour 3 <z/ec)<1
—et-
(ye/c) = 5t % (0.29690 2°° — 0.12600 7 — 0.35160 z? + 0.28430 2° — 0.10150 z*)
ou
Y. : ligne de cambrure
y; © distribution d’épaisseur
¢ : longueur de corde
t : épaisseur/corde
z : position sur 'axe des x
zy : position de la cambrure maximale

f : cambrure maximale
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A Taide dun logiciel interactif ? illustrant toutes les possibilités des profils pouvant
gtre représentés de cette fagon, on constate que plusieurs profils connus, tels le
profil supercritique Whitcomb (figure 2.2), ne peuvent étre représentés par cette
fonction analytique. D’autres fonctions analytiques permettent de définir une plus
grande gamme de profils, mais ces fonctions demeurent toujours limitées au niveau

des possibilités de représentations.

La représentation analytique de courbes est utile lors de validations de représen-
tations paramétriques, mais n’est pas efficace pour Poptimisation aérodynamique

car son espace de design est trop restreint.

2.1.4 Fonctions paramétriques

Les fonctions paramétriques représentent séparément les coordonnées dun point

d’une courbe en fonction d’un paramétre de parcours indépendant :

Clu) = ((u)y(u)) a<u<bh (2.3)

Les fonctions paramétriques comprennent entres autres les splines, les courbes de
Bézier, les B-splines et les NURBS. Ces familles de courbes permettent de repré-
senter tous les profils aérodynamiques avec une précision supérieure aux tolérances

manufacturiére ou 3 la sensibilité des codes CFD.

Les splines et les courbes de Bézier ne sont pas trés utilisées en design aérodyna-
mique. Les splines nécessitent un trop grand nombre de points de controle et les

courbes de Bézier nécessitent 'utilisation de polyndémes d’ordre trés élevé pour bien

’http ://www.pagendarm.de/trapp/programming/java/profiles/NACA4.html
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représenter les profils [27].

Les B-splines utilisent des points de contréle et des fonctions de base paramétrées
par un vecteur nodal afin de représenter une courbe. Elle permettent de représenter
n'importe quel profil aérodynamique avec une erreur maximale de I"ordre de 107°
(distance par rapport & une longueur de corde unitaire) pour environ 25 points de
controle. Les NURBS utilisent les mémes fonctions de bases que les B-splines, mais
elles introduisent un poids w qui vient pondérer l'influence des fonctions de base.
Les détails de construction des B-splines et des NURBS sont présentés & 'annexe

L

Les NURBS permettent donc de représenter les profils avec autant de précision que
les B-splines, mais requiérent moins de points de contrdle en raison de l'introduction
des poids. Ainsi, une B-spline devra avoir 15 points de controle (contenant de
Pinformation pour les 15 abscisses et les 15 ordonnées des points de controle) afin
de représenter aussi précisément une courbe qui est définie par une NURBS a 10
points de controle (contenant de I'information pour 10 abscisses, 10 ordonnées et
10 poids). Les détails sur la diminution du nombre de points de controle nécessaires

a la représentation d'un profil sont donnés par Trépanier et. al. [32].

Trépanier et.al. [32] ont montré que 13 points de controdle suffisent 4 une NURBS
de degré 3 pour représenter la plupart des profils aérodynamiques avec une erreur
de représentation inférieure 4 8 x 107> (qui est une erreur inférieure aux tolérances
manufacturiéres et aux sensibilités des solveurs aérodynamiques). La complexité du
profil & représenter influencera le nombre de points de controle requis pour définir
la NURBS. Ainsi, un profil peu cambré pourrait étre représenté avec 10 points de
controle, alors qu'un profil transsonique, d’une géométrie plus complexe, pourrait

nécessiter 13 points de contrdle.
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Plusieurs recherches en optimisation aérodynamique ont utilisé les B-splines afin
de définir les profils [12],]15] et utilisaient typiquement entre 20 et 30 points de
controle. Ce nombre élevé de points de contrble est probablement responsable de
la formation des bosses sur les profils optimisés (section 1.3.1). En effet, pour une
courbe représentée par une B-spline ou une NURBS, plus le nombre de points de
controle est élevé, plus l'influence de chacun des points de contrdle sur la courbe

sera locale (plus de détails sont donnés en annexe I).

L’hypothése principale de cette recherche est que les NURBS, nécessitant moins
de points de contrdle que les B-splines pour représenter un profil, empécheront
Ioptimiseur de générer des profils bosselés. De plus, on s’attend & ce que les profils

lisses résultants présentent de bonnes performances en régime de vol hors design.

2.1.4.1 Logiciels utilisés

La librairie Pirate ® installée au CERCA permet de manipuler et de stocker des
représentations NURBS. L’éxécutable optim. eze, créé par Jérome Lépine [14], per-
met de créer une NURBS qui approxime le profil initial avec la précision voulue
(8 x 107%). Le nombre de points de controle de la NURBS initiale est spécifié par
Putilisateur. Ces points de controles seront déplacés et les poids modifiés par op-
t1m.eze selon un algorithme minimisant la distance entre la NURBS et le profil
cible. La définition de la NURBS obtenue (les valeurs des composantes z, y et w)
est ensuite inscrite dans trois fichiers distincts (ctrl_pts_ X.dat, ctrl_pts_Y.dat et

ctrl_pts_w.dat).

L’exécutable calcule épaisseur.exe normalise le profil de facon & ce que le bord

d’attaque des profils soit toujours positionné en (0,0) et le bord de fuite en (1,0). Les

Shttp ://www.cerca.umontreal.ca/pirate
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profils générés par 'optimiseur ont ainsi toujours la méme longueur caractéristique,
ce qui simplifie la comparaison de leurs propriétés aérodynamiques. L’épaisseur

maximale du profil est ensuite calculée sur le profil redimensionné.

La courbe définissant le profil est ensuite discrétisée et envoyée au solveur aérody-
namique. L’éxécutable discr_scale.exe retourne une série de points discrets, dont
le nombre est déterminé par Putilisateur (généralement autour de 200), calculés a
partir de la NURBS normalisée. Les points discrets définissant le profil est contenue

dans un fichier (naca.air pour le profil NACA0012) selon le format suivant :

Profil_discretise
190 (nombre de points discrets)
1.000000 0.000000 (bord de fuite)
0.986853 -0.001877
0.973625 -0.003726 | (intrados)
0.960344 -0.005547

0.000011 -0.000587 | (bord d’attaque)
0.000011  0.000569

0.960281 0.005549
0.973574 0.003728 | (extrados)
0.986817 0.001879

1.000000 0.000000 (bord de fuite)
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2.2 Solveur aérodynamique

Les propriétés aérodynamiques du profil sont calculées 4 P’aide d’un solveur aérody-
namique. Il existe plusieurs types de solveurs pour les profils en régime transsonique.
La précision et le temps de calcul des solveurs dépendent du degré de complexité

des équations résolues.

Les solveurs les plus simples approximent les équations d'un écoulement potentiel.
TSFOIL [8] est un solveur qui résoud les équations de petites perturbations en
régime transsonique en quelques secondes. Les solveurs un peu plus complets, tels
que BGK [4] résolvent les équations non-conservatives du potentiel et apportent
une correction de la couche-limite. Ces types de solveurs sont utiles pour obtenir
des valeurs approximatives des propriétés aérodynamiques d’un profil, mais les

solutions obtenues sont assez bruitées.

Les solveurs de type Euler négligent les termes de viscosité. Ils permettent de
représenter les effets de compressibilité (les chocs), mais ne tiennent pas compte
des effets de viscosité et de turbulence de I’écoulement. Ces codes sont généralement
rapides, mais la solution est de faible utilité car les effets visqueux sont généralement

importants pour un profil en régime transsonique.

Les effets visqueux sont entiérement incorporés dans un solveur Navier-Stokes, les
effets de la turbulence étant habituellement représentés par un modéle de turbu-
lence. Ces solveurs nécessitent plus de temps de calcul, mais Pimportance des effets
visqueux pour un profil en régime transsonique, notamment au niveau de la traf-
née visqueuse, justifie leur utilisation. Le solveur NSU2D [18], spécialement réglé
pour le cas de profils transsoniques bidimensionnels, sera utilisé dans le processus

d’optimisation.
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2.2.1 NSU2D

Le logiciel NSU2D est un solveur aérodynamique spécialisé dans la résolution de
profils multi-éléments bidimensionnels en configuration de portance maximale (dé-
collage et atterrissage). NSU2D est également trés efficace pour la résolution de
profils en régime transsonique. Ce logiciel comporte trois modules : un module
de génération de maillage (UMESH2D), un module d’agglomération de maillage
multi-niveau (AMG2D) et un module de résolution (NSU2D).

2.2.2 Module de génération de maillage (UMESH2D)

NSU2D utilise un maillage non-structuré généré a partir d’'une série de points
décrivant la frontiére. UMESH2D génére une spline passant par ces points et un
maillage est créé en tenant compte du nombre de segments de la spline. UMESH2D

concentre aussi les points dans le sillage en fonction de 'angle d’incidence du profil.

Une méthode de couches successives [28] est utilisée pour créer les éléments prés
de la surface et dans le sillage, et une méthode de triangularisation de Delaunay

[17] sert & mailler le reste du domaine non-visqueux.

Les principaux parametres réglables par I'utilisateur sont le nombre d’éléments
en surface du profil et Uangle d’incidence de 'écoulement. Le nombre d’éléments
en surface détermine le nombre d’éléments de maillage qui seront créés pour tout
le domaine. Deux maillages générés pour un profil transsonique (15000 et 30000
éléments) sont illustrés 4 la figure 2.4. Les éléments sont plus concentrés prés de la

surface du profil et dans le sillage.

Le nombre d’éléments contenu dans le maillage est, avec le nombre de cycles effectué

par le solveur (section 2.2.4), le principal paramétre influencant la qualité de la
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solution et le temps de calcul nécessaire pour 'obtenir. En effet, plus le nombre
d’éléments est élevé, plus la taille des mailles est petite et plus la solution est

précise. Toutefois, le temps de calcul est également plus long lorsque le nombre de

mailles augmente.

La relation entre le temps de calcul et le nombre de mailles est presque linéaire,
mais la relation entre la précision de la solution et le nombre d’éléments n’est pas
aussi simple. 11 est donc important de procéder & une étude de convergence qui
tienne compte du nombre de mailles et du nombre de cycles du solveur (section
2.2.4) afin d’obtenir la combinaison optimale qui donnera rapidement une solution

suflisament précise. Ces études sont effectuées aux sections 4.4 et 5.5.

J
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Figure 2.4 Maillage de a) 15000 éléments et b) 30000 éléments pour un profil trans-
sonique & incidence nulle

L’autre paramétre fixé par l'utilisateur est I'angle d’incidence de Pécoulement.
UMESH2D génére des éléments dans le sillage du profil & P'aide d’une méthode
de panneaux rapide, et 'angle d’incidence fourni en paramétre d’entrée permet de

mieux orienter ce sillage et donc de mieux concentrer les mailles dans le sillage

"présumé".



31

2.2.3 Module d’agglomération de maillage multi-niveau (AMG2D)

Afin d’accélérer la convergence de la résolution numérique de 1’écoulement, un al-
gorithme multi-grilles algébrique est inséré dans la phase de résolution. Le module
AMG2D utilise le maillage (trés raffiné) fourni par le module UMESH2D et ag-
glomére les éléments afin de créer un nouveau maillage plus grossier. Ce processus
est répété en regroupant ces macro-éléments (qui ne sont maintenant plus des tri-
angles, mais des polygones complexes) pour obtenir un nouveau niveau de maillage
encore plus grossier. Ceci est répété jusqu’a ce que le nombre de niveaux (spécifié
par P'utilisateur) soit atteint. Cinq niveaux de maillages sont utilisés car un plus

grand nombre de niveaux donnerait des éléments trop grossiers pour le solveur.

Le solveur utilise ces niveaux de maillages afin de converger vers une solution
stationnaire plus rapidement. Une solution pour une premiére itération en temps
est d’abord calculée sur le maillage le plus fin. Cette solution est ensuite interpolée
sur le deuxiéme niveau de maillage et une solution est calculée pour une deuxiéme
itération en temps. Ce processus est répété jusqu’au dernier niveau de maillage. La
solution obtenue sur ce maillage grossier est alors retournée par interpolation sur
le maillage le plus fin. Ce processus de résolution & plusieurs niveaux de maillage

est ainsi répété tout au long de la résolution de I'écoulement par NSU2D.

2.2.4 Module de résolution (NSU2D)

Le solveur NSU2D résoud les équations de Navier-Stokes 4 moyenne de Reynolds
pour les écoulements turbulents sur les éléments triangulaires fournis par le module
de génération de maillage UMESH2D. NSU2D utilise un schémas de discrétisation
correspondant & une approche éléments finis de Galerkin [16]. Cette approche re-

quiert 'utilisation de viscosité artificielle afin de stabiliser la résolution numérique.
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Plusieurs modéles de turbulence sont implémentés dans NSU2D et le choix du
modele revient & l'utilisateur : modéle de Baldwin-Barth [3], de Spalart-Allmaras
[30], modele k — € [5], [21] et k& — £ [20]. Les optimisations seront conduites en
utilisant le modéle Spalart-Allmaras qui est bien reconnu en industrie pour ce type

d’application.

Des itérations en temps, ou cycles, sont effectuées par NSU2D afin de faire dimi-
nuer la dérivée temporelle de la densité (0p/0t). Lorsque dp/0t tend vers zéro,

Pécoulement tend vers I’état stationnaire.

2.3 Optimiseur

Le module d’optimisation gére les données fournies par les deux modules précé-
dents afin d’effectuer 'optimisation du profil. La formulation générale du probléme

d’optimisation aérodynamique avec contraintes est la suivante :

oS, Orld Meo)
tel que : Cr(d, M) > C},
Yiz Y2
Y;<Y{

-0O1i-

(t/C)maz > (t/C)mas

L’optimiseur utilise donc les données aérodynamiques (Cp et Cp) fournies par le
solveur et les données géométriques (bornes sur les variables ou contrainte sur
I’épaisseur maximale) fournies par le module de paramétrisation (voir figure 2.1).

Il traite ces données selon P'algorithme d’optimisation implémenté (les détails sur
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P'algorithme sont présentés au chapitre 3). Il modifie ensuite les points de controle
définissant le profil et les retourne au module de représentation géométrique. Cette

boucle recommence jusqu’a ce que 'optimiseur converge vers un optimum.

2.3.1 TFonction coiit

La trainée totale d’un profil (Cp,,,) est constituée de la trainée de pression (Cp)

et de la trainée visqueuse (Cp,).

CDtot = CD + Cpf

La trainée visqueuse Cp, est la somme des composantes = du cisaillement 2 la
paroi du profil. Le développement de la couche limite, les possibles recirculations
(pour un écoulement décroché aprés le choc) et la longueur de la surface mouillée
du profil influenceront la valeur de la trainée visqueuse. Toutefois, la valeur de Cp,
est relativement constante pour un type de profil donné. En effet, les variations
de Cp, se font sur une plage trés restreinte : un profil comportant un écoulement
massivement séparé et un profil avec un écoulement entiérement attaché auront
des trainées visqueuses trés similaires. La figure 2.5 illustre un exemple de profil
transsonique & M,,=0.73, & «=1.5° et ¢=3° On constate que les trainées visqueuses
sont assez semblables (le profil 4 3° a un Cp, 11% inférieur au Cp, du profil &4 1.5
°), mais que les trainées totales sont trés différentes (le profil 4 3° a un Cp,,, 162%
supérieur au Cp,,, du profil 4 1.5 °). On constate donc que les gains en trainée dans

le processus d’optimisation se feront au niveau de la trainée de forme.

On remarque également que la trainée visqueuse diminue pour un écoulement sé-

paré aprés le choc (en raison des recirculations) alors que la trainée totale augmente.
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Le couplage entre la trainée visqueuse et la trainée totale peut &tre difficile & cerner
pour 'optimiseur en raison des effets opposés qu’entraine Papparition d’une sépa-

ration de P’écoulement en termes de trainée de pression et de trainée visqueuse.

1.5
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Figure 2.5 Distribution des C, et des C; pour un profil transsonique & M, = 0.73
a différents angles d’attaque

Comme il faut éviter d’avoir un écoulement séparé (car cela signifie qu’on se trouve
dans le régime de divergence de trainée), nous allons poser la fonction coit du
probléme d’optimisation comme étant la trainée de pression Cp uniquement, ce qui
évitera 3 I'optimiseur d’avoir a tenter de résoudre le couplage entre les phénomeénes

visqueux et de pression.
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2.4 Parallélisation des calculs

Lorsque la formulation multipoint du probléme d’optimisation est utilisée (section
3.5), chacun des profils créés par 'optimiseur doit étre évalué & plusieurs conditions
de vol. Beaucoup de temps de calcul peut étre sauvé en parallélisant le processus.
En effet, chaque sous-probléme peut 8tre traité indépendament par des processeurs
différents et le temps de calcul demeure le méme qu’avec la formulation ponctuelle.
Si la parallélisation n’est pas disponible, les calculs doivent étre effectués séquen-
tiellement et P'optimisation requiert beaucoup plus de temps. La figure 2.6 illustre
comment les données sont distribuées entre les modules pour une implémentation
en paralléle de la formulation multipoint. Un ordinateur 4 16 processeurs était a
notre disposition, alors le schémas de calcul en paralléle a été utilisé pour notre

processus d’optimisation multipoint.

Processeur # 1
t
Module de représentation !
géométrique =

|
]
]
i
I
i
1

Processeur # 1 Processeur # 2 Processeur # 3
P \l T T T e P 1
' Solveur X v Solveur , ' Solveur '
b Mo | I Moo,z : 1 Moo,3 |
\ ' i \ 1

Cp,

Processeur # 1

Figure 2.6 Distribution des données d’un cycle d’optimisation pour une implémen-
tation en paralléle de la formulation multipoint
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CHAPITRE 3

ALGORITHME D’OPTIMISATION

I’algorithme d’optimisation utilisé exerce une influence sur les résultats de 'op-
timisation. On doit donc le choisir soigneusement et bien régler ses principaux
paramétres (mise & I’échelle des variables, pas de différentiation et formulation du

probléme d’optimisation).

3.1 Les méthodes SQP

Tel que mentionné & la section 1.2.3.2, une méthode & gradient est utilisée dans
le processus d’optimisation. En effet, I'objectif de cette recherche n’est pas de dé-
couvrir un profil completement différent du profil initial aprés le processus d’opti-
misation, mais plutét d’obtenir un profil semblable au profil initial qui posséde de

meilleures propriétés aérodynamiques.

Plusieurs méthodes & gradients supportant les contraintes d’inégalités sont poten-
tiellement intéressantes : programmation séquentielle linéaire (SLP), programma-
tion séquentielle quadratique (SQP), méthode des directions faisables (CONMIN),
etc. Hock et Schittkowski [11] ont démontré que les méthodes SQP sont supérieures
aux autres méthodes lorsque certaines hypothéses sont satisfaites : d’abord, 'es-
pace de design ne doit pas étre trop vaste. Ensuite, les fonctions et les gradients
doivent pouvoir étre évalués avec suffisament de précision. Enfin, le probléme ne

doit pas étre trop bruité.
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Les variables de design de notre probléme sont les trois composantes des points de
controle de la NURBS. 1l a été démontré qu'un profil d’aile nécessite une NURBS
avec au plus 13 points de controle pour étre représenté avec une précision de l'ordre
de 1075 (voir section 2.1.4). Le nombre potentiel de variables de design pour une
NURBS 4 13 points de controle serait donc de 39. Comme les gradients sont évalués
numeériquement (ce qui est trés coliteux en temps, voir section 3.3), le nombre
de variables de design doit étre réduit & environ une dizaine, ce qui satisfait la
premiére hypothése de validité des méthodes SQP. Ensuite, 'utilisation d’un solveur
Navier-Stokes assez précis (NSU2D, voir section 2.2.1) permet d’obtenir une bonne
précision sur les fonctions (Cy, et Cp) et leur gradients et réduit beaucoup le bruit
numérique sur ces fonctions. Les conditions définies par Hock et Schittkowski étant

ainsi rencontrées, une méthode SQP sera utilisée dans le processus d’optimisation.

Deux méthodes SQP sont implémentées dans iSIGHT, soit la méthode DONLP
[31] et NLPQL [29]. La méthode DONLP a été choisie car elle était déja bien mai-
trisée par I'équipe de travail du CERCA. Notons que Palgorithme d’optimisation
utililisé est une boite noire insérée dans la chaine d’intégration présentée & la figure
2.1. I’optimiseur sélectionné, DONLP, pourrait ainsi étre remplacé par un autre

algorithme et le processus d’optimisation en serait peu affecté.

La méthode DONLP utilise le gradient de la fonction cofit afin d’en construire une
approximation quadratique. Elle construit également une approximation linéaire
des contraintes liées au probléme d’optimisation. Les détails de la méthode DONLP

sont donnés en annexe Il

L’utilisation de DONLP est assez simple, mais nécessite une attention particuliére

au niveau de la mise & I'échelle des variables et du choix du pas de différentiation.
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3.2 Mise a I’échelle des variables et des fonctions

La mise & P’échelle des variables de design influence beaucoup le résultat d’une
optimisation. Selon Papalambros [26], "la mise & Péchelle est le facteur le plus
important, mais le plus simple, pouvant faire la différence entre le succés et ’échec

d’une optimisation”.

Les méthodes & gradient nécessitent le calcul du gradient de la fonction cott V f(x).
Les composantes de ce gradient doivent étre de mémes ordres de grandeurs afin que
I'influence de chacune des variables sur la fonction cofit soit bien saisie par 'opti-
miseur. En effet, une mauvaise mise a I’échelle des variables de design pourrait en-
trafner qu’une des composantes du gradient se trouve a étre deux ou trois ordres de
grandeurs inférieure aux autres composantes du gradient. L’influence de la variable
associée a cette composante ne sera pas considérée lors du calcul de la direction
de descente, alors qu’'une bonne mise & I'échelle aurait pu révéler 'importance de

cette variable sur la fonction coit.

De plus, la méthode DONLP utilise une fonction de pénalisation ® permettant
I'intégration des contraintes (annexe IT). La formulation générale d'un probléme de
minimisation d’une fonction cofit f(z) soumis 4 n contraintes d’égalité h;(x) et m

contraintes d’inégalités g;(x) est la suivante :

mxin f(z) (3.1)

tel que : h;(z) = 0, i=1,..,n

Y
o
.
fl
\!——l
3

g9i(z)
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La fonction de pénalisation est alors construite de la fagon suivante :

® = f() = Y Amin{0,q(@)} + > ulhye)] ¢2)

La fonction cofit et les contraintes doivent donc étre de mémes ordres de grandeurs
afin de ne pas négliger un des termes de 'équation 3.2, ce qui pourrait mener, par

exemple, & un optimum qui viole une des contraintes.

La mise a I’échelle des variables, de la fonction et des contraintes est une opération
trés délicate. En effet, différentes mises a Péchelle risquent fort de produire des
résultats différents. Il est important dans notre cas de fonctionner avec des mises
a I’échelle similaires pour les différentes formulations du probléme afin de pouvoir
comparer les résultats obtenus. La mise en échelle doit aussi étre uniforme pour
des variables de méme type; autrement, chacune des variables devrait étre analysée
individuellement, ce qui rendrait le processus d’optimisation beaucoup plus long et

moins intéressant dans le cadre d’une application pratique.

Deux mises & Péchelle différentes sont utilisées dans les applications au profil

NACAQ0012 et au profil transsonique. Elles sont expliquées en détail aux sections

4.3 et 5.3.

3.3 Choix du pas de différentiation

La méthode SQP nécessite la connaissance des gradients de la fonction coiit et des
contraintes a chaque itération. Comme le solveur utilisé, NSU2D, ne retourne pas
d’information sur les sensibilités liées aux variables, le gradient de la fonction cofit

doit &tre calculé par différences finies. La méthode DONLP telle qu'implémentée
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dans iSIGHT v.7.0, utilise une différence finie décentrée :

OF  F(y;+h) — F(y)
ﬁyi N h

ot h est le pas de différentiation et les y, sont les variables de design.

Le choix du pas de différentiation doit étre fait de fagon trés minutieuse. En effet,
les fonctions sur lesquelles les gradients sont calculés ne sont pas parfaitement lisses.
Bien que NSU2D soit un solveur aérodynamique trés précis, les courbes de C'p et
de C}, contiennent toujours du bruit numérique. Un compromis doit étre effectué
pour le choix de la taille du pas A : un pas h grossier permet de s’affranchir du bruit
numérique, alors qu'un pas h raffiné donne une meilleure information sur la valeur
du gradient. Le pas doit donc étre choisi de fagon & ne pas avoir des gradients
affectés par les oscillations numériques tout en ayant une bonne précision sur le

gradient.

La mise a ’échelle, telle que discutée a la section 3.2, est également trés importante
pour ’évaluation du gradient car le pas de différentiation utilisé est le méme pour
toutes les variables de design. En effet, si les variables de design ont des ordres
de grandeur trés différents, un pas h pourrait étre trop grand (hors de Pespace de
design) pour une variable et trop petit (noyé dans le bruit numérique) pour une

autre.

Une technique de sélection du pas de différentiation suggérée par Papalambros [26]
pour une variable de design Y; consiste a tracer la variation de la fonction cotlt sur
une plage restreinte en faisant varier cette variable autour de sa valeur initiale Y ,
avec un pas h trés petit. L’amplitude du bruit numérique pour cette variable peut

ainsi étre établie graphiquement (figure 3.1) et le pas h; peut &tre calculé selon la
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formule suivante :

0.025

0.024

0.023
0.022 -
0.021

Cp
0.02 -

0.019 £ T

0.018

0.017

Figure 3.1 Variations du Cp dues au bruit numérique lié & la variable Y3 pour un
profil transsonique

Cette technique est toutefois assez difficile & mettre en place lorsque le nombre de
variables de design est grand car elle nécessite une mise & I’échelle des variables de
design qui assurera des variations trés similaires de la fonction colit pour chaque
variable. Comme la mise 4 U'échelle utilisée doit préférablement é&tre uniforme pour
des variables de méme type (section 3.2), il est probable que les variations de la
fonction cofit soient approximativement du méme ordre de grandeur, mais suffi-
sament différentes pour que les pas h; calculés & Vaide de la formule 3.3 soient
différents pour chacune des variables de design. On devra alors trouver un compro-
mis entre les plus petits pas calculés et les plus grands, ce qui nous raméne a la

case de départ.
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3.3.1 Technique de réduction du pas

La technique proposée par Papalambros et Wilde (section 3.3) est donc efficace
pour obtenir un ordre de grandeur du pas de différentiation, mais ne permet pas
d’obtenir le pas "idéal" pour un probléme donné. Afin de pallier & ce probléme,

une technique de réduction du pas a été utilisée.

La méthode de Papalambros et Wilde est d’abord utilisée sur un certain nombre
de variables jugées représentatives afin de déterminer 'ordre de grandeur du pas et
I'amplitude typique du bruit numérique. Le pas hyq; le plus grossier et le pas hmin
le plus fin sont ainsi déterminés. On sait donc qu’un pas plus petit que h,;, est
inutile car il causera trop de bruit numérique pour toutes les variables, et qu’un pas

supérieur & hy,q, donnera des gradients trop imprécis quelle que soit la variable.

On commence par fixer le premier pas de différentiation h; a la valeur de hy,q,
et un critere d’arrét de la technique d’optimisation moins sévére. On méne une
optimisation & partir du profil initial jusqu’a ce que ce critére d’arrét soit rencontré.
Le profil obtenu est réutilisé comme nouveau profil de départ avec un critére d’arrét
un peu plus serré et un pas de différentiation hy situé entre h,q, €t hyyin. Sion veut
conduire trois optimisations, par exemple, on choisira hy = —@ﬂ%—}’m et hs = R
Ce processus itératif est ainsi répété jusqu’a ce que le pas atteigne la valeur de

hmin .

Cette démarche consiste donc a utiliser initialement un pas et un critére d’arrét
grossier afin de converger plus rapidement vers la zone ol se trouve le minimum de la
fonction. Elle peut également permettre de franchir certains minimums locaux qui
auraient causé un arrét prématuré de Poptimisation avec un pas plus fin. Lorsque
cette zone est localisée, un pas et un critére d’arrét plus fins sont alors utilisé

afin de mieux identifier le minimum local de cette zone. La figure 3.2 illustre
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graphiquement I'idée derriére cette méthode pour une fonction a une variable. Le

point A représente un minimum local qui n’aurait possiblement pas pu é&tre franchi

si le pas initial avait été immédiatement fixé a Ay

Le critére d’arrét le plus sévére qui est utilisé lors de la derniére étape du processus

itératif d’optimisation est déterminé & partir de la précision de NSU2D. La trainée

calculée par NSU2D posséde quatre chiffres significatifs. Le critére d’arrét est donc

fixé & 5 x 107% afin de s’assurer que la derniére optimisation s’arrétera lorsque Cp

est calculé a la limite de la précision fournie par NSU2D. Le critére d’arrét est

auparavant fixé & des valeurs plus grossiéres afin de permettre aux optimisations

intermédiaires d’avancer rapidement vers la région du minimum recherché.

/ Point de départ

28me minimum 3 emne

h=hsy

1¢" minimum
ﬂv\“‘

h:hmam

minimum

\ / h=hmin

X

Figure 3.2 Technique de réduction du pas pour une fonction a une variable

La technique de réduction du pas ne garantit aucunement 'obtention d’un meilleur
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résultat par rapport & l'utilisation d’'un pas constant soigneusement choisi. La
méthode & gradient utilisée fait progresser le vecteur de design vers une région
et trouvera un minimum local de cette zone. La plupart des valeurs de pas entre
Nimaz €t Pumin dirigeront Ioptimiseur vers cette zone (& moins de rester pris dans
une zone comme le point A sur la figure 3.2) et le minimum local dépendra du pas
utilisé. Il existe ainsi un minimum "global” de cette zone et il existe un certain pas
optimal capable de le trouver. La technique de réduction du pas ne garantit pas de
trouver ce minimum "global”, mais permet d’assurer une convergence assez rapide
vers la zone out se trouve ce minimum sans avoir & tester plusieurs pas. Elle assure

aussi de trouver un minimum local trés prés du minimum global de cette zone.

3.4 Séparation des variables de design

Plusieurs recherches en minimisation de trainée utilisent des formulations du pro-
bleme dans lesquelles le vecteur de variables de design d contient les variables
géométriques (y;), définissant la géométrie du profil optimisé, et 'angle d’incidence

de 'écoulement «. Par exemple, une formulation ponctuelle du probléme sera :

min Cp (d, M) (3.4)

d={a,y;}

tel que : CL (d, M) > C}.

Cette formulation peut étre parfois assez difficile & gérer pour un optimiseur en
raison des différences de nature des variables du vecteur d. En effet, les variables
géométriques y; influencent la forme du profil et n’ont pas d’effet sur angle d’in-
cidence de 'écoulement. La variable o, de son c6té, influence uniquement l'angle

d’incidence de Pécoulement et n’affecte aucunement la géométrie du profil.
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I’optimiseur gére des variables de natures différentes et doit ainsi trouver le cou-
plage existant entre ces deux types de variables pour construire une approximation
quadratique de la fonction coiit (annexe IT). Ce couplage peut étre extrémement
complexe et 'optimiseur pourrait ne jamais étre en mesure de le déterminer. La
qualité de I'approximation quadratique de la fonction cotit construite en serait ainsi
affectée, conduisant & des directions de descente moins précise et ultimement & un

optimum moins "global.

Ce probléme de couplage peut toutefois étre évité en analysant la physique du
probléme. Les relations entre angle d’incidence, la portance et la trainée pour des
profils non-décrochés sont bien connues : lorsque « augmente, Cy, et Cp augmentent
également (figure 3.3). Comme la trainée augmente avec la portance, un profil
analysé aura une trainée inutilement élevée si on se contente d’avoir Cp, > CJ.
Ainsi, pour un profil donné, on devrait avoir une portance C, qui soit la plus prés
possible de la portance cible C} afin que la trainée Cp liée & ce profil soit la plus

basse possible. La portance peut donc étre fixée & C} en faisant varier uniquement

I'angle a.
1.75 e 0.40
1.50 0.35 ¢
1.25 0.30
1.00 ¢-- 0.25
CL CD
0.75 0.20
0.50 0.15 -
0.25 0.10
0 0.05 ;
025l L1 L | 0 ' N
-5° 0% 5% 10° 15% 20° 25° 30° 35° -5% 0% B2  10° 15° 20° 25°
[04 (24

Figure 3.3 Courbes typiques de Cp, vs o et Cp vs o (profil NACA2409, tiré de [37])
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Pour chaque profil généré par 'optimiseur, on doit trouver o tel que C, = C}. On
s’assure ainsi que chaque configuration de profil analysé respecte la contrainte de

portance 3.4 et que la trainée associée a ce profil est la plus petite possible.

Ces considérations physiques permettent de scinder la formulation 3.4 du probléme
d’optimisation en deux niveaux : un probléme maitre gére les variables géométriques
afin de minimiser la trainée et un sous-probléme assure de trouver le plus petit
angle d’incidence de I'écoulement tel que la portance soit le plus prés possible de

la portance cible. Le probléme s’écrit donc sous la forme suivante :

min Cp(d, o M
d={y;} o w)
-et- (3.5)
min o

t.q. : Cp(d, o, M) > C;

Cette séparation des variables permet de régler le probléme de couplage entre o
et les variables géométriques. De plus, le probléme maitre de minimisation de la
trainée sous la formulation 3.5 devient un probléme d’optimisation sans contrainte,
ce qui est beaucoup plus facile & gérer pour 'optimiseur (il n’a qu’a se concentrer 4
minimiser la fonction cotit) et pour 'utilisateur (il n’y a plus de mise 4 'échelle des
contraintes & ajuster). Toutefois, appel 4 une sous-optimisation & chaque itération
de la tache maitresse augmente considérablement le nombre d’appels au solveur,

ce qui rend le processus d’optimisation plus long.

La section 4.5 présente des résultats d’ optimisations menées sur un profil NACA0012

permettant de comparer les deux formulations du probléme.
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3.5 Formulations multipoint

Il existe différentes fagons de formuler un probléme d’optimisation multipoint. Entre
autres, deux méthodes s’appliquent particuliérement bien au probléme de la mi-
nimisation en trainée et sont présentées dans cette section. Dans le contexte de
minimisation de la trainée, la formultation multipoint est utilisée afin d’élargir la
plage d’efficacité des profils optimisés. Plusieurs conditions de vol (i.e. nombres de

Mach) sont considérées et la fonction cotit refléte cette pluralité.

La premiére formulation consiste en une sommation pondérée des trainées Cp, aux
k nombres de Mach considérés (M ;). Le probléme d’optimisation avec variables

séparées (tel qu'introduit & la section 3.4) s’écrit donc :

k
CD~ (da Qy, Moo z)
i ; - ’ 3.6
min Zw l o (3.6)
=1 i
avec les k sous-problémes :
min o;

£

tel que:  Cp, (d, a5, Moos) > CF

ou les w; sont les poids associés & chacune des trainées Cp,. Ces poids peuvent é&tre
choisis selon la distribution des fréquences de conditions de vol si cette distribution
est connue. Les C, correspondent a la trainée du profil initial & la condition de
design My ; telle que C7, = C7. La trainée Cp, & chacune des conditions de vol
considérée est donc divisée par la trainée du profil initial C, afin d’accorder a

chacune des conditions de vol la méme importance relative dans la fonction coft.
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La deuxiéme formulation, telle que proposée par Vanderplaats [35], consiste & op-
timiser par rapport aux meilleures trainées possibles aux conditions de vol consi-
dérées. On trouve d’abord la courbe de réponse du profil "idéal" sur une certaine
plage de M, en effectuant des optimisations ponctuelles & chacune des conditions
de vol d’intérét. Les trainées obtenues avec ces profils sont en théorie les trainées
les plus basses qu’il soit possible d’obtenir pour ce M., particulier. En effet, la
formulation ponctuelle du probléme d’optimisation donne en principe un minimum
local "absolu". En reliant ces points sur une courbe Cp vs M., on obtient donc
la meilleure courbe de réponse possible en Cp sur la plage de nombre de Mach.
L’optimisation consiste alors 4 minimiser la distance entre la courbe de réponse en
Cp "idéale" et la courbe de réponse en Cp des profils obtenus. La figure 3.4 illustre
I'idée derriére cette formulation. L’optimiseur tente de réduire la distance au carré
entre les deux courbes afin d’obtenir un profil avec une courbe de Cp vs My le

plus prés possible de la courbe cible.

courbe cible ¢

courbe & optimiser +

TN
N

: ’
. ’
a ’
. -
/ e
7
'

3

ELCRTE A A $‘;$;‘$;¢_~$_—_$‘~_1—I:I/1 -

1

1

0.7

0.72

0.74

0.76

0.78

0.8

Moo

Figure 3.4 Exemple de courbe Cp vs M, cible et de courbe Cp vs M, 4 optimiser
selon la formulation 3.7
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Cette formulation du probléme s’exprime de la fagon suivante :

min E wW;
d

CD; d CUZ, ﬂ) C*
- O,

toujours avec les mémes k sous-problemes :

min o
(274

tel que : Cr, (d, a4, My ;) > C},

ou O}, correspond a la meilleure trainée possible pour la condition de vol My
(déterminée avec une optimisation ponctuelle) et C%, la trainée du profil initial &

M ;. Le choix des poids w; favorisera certaines conditions de vol.

La formulation multipoint 3.7 du probléme de minimisation de la trainée semble
plus efficace & premiére vue. En effet, elle permet d’avoir une idée de la courbe
de réponse optimale en trainée. Toutefois, il faut mener plusieurs optimisations
avec la formulation ponctuelle pour obtenir une courbe cible précise, ce qui est
treés cofliteux en temps de calcul. 1l faut aussi s’assurer que les optimums obtenus
aux différents M, sont des minimuns locaux "absolus" (ce qui demande parfois
plusieurs essais afin de valider les réglages de Poptimiseur) car autrement la courbe
cible perd toute son utilité. La formulation 3.6 sera utilisée dans cette recherche

puisqu’elle est plus simple et plus rapide & implémenter que la formulation 3.7.
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CHAPITRE 4

APPLICATION AU PROFIL NACAQG012

Plusieurs recherches sur Poptimisation aérodynamique ont utilisé le profil

NACA0012 comme profil initial ([12], [23]) principalement parce que c’est un profil
simple et trés connu qui se préte bien & des études théoriques. De plus, comme ce
profil s’avére inefficace dans le régime transsonique, I'optimisation menée devrait

conduire a de grandes réductions de trainée.

La structure d’optimisation mise en place telle que décrite aux chapitres 2 et 3, sera
donc d’abord appliquée au profil NACAQ012. On considére d’abord une formulation
ponctuelle du probléme d’optimisation. Nous pourrons alors vérifier si les effets
d’optimisation localisée observés sur ce profil par d’autres chercheurs se répétent
lorsque notre structure d’optimisation est utilisée. Une formulation multipoint du
probléme sera ensuite utilisée afin de vérifier si elle produit une amélioration des

performances pour une plage de nombre de Mach.

4.1 Représentation NURBS du profil NACA0012

Le profil NACAQ012 peut étre représenté a P'aide d'une NURBS a 10 points de
contrdles afin de rencontrer la précision de représentation de 8 x 107° [32]. La
simplicité de ce profil (il est symétrique et sans cambrure) explique le petit nombre
de points de controle nécessaires & sa représentation. Toutefois, afin de laisser un
peu plus de lattitude a Poptimiseur, on utilise 12 points de contréles pour définir
le profil initial. Ceci permettra a 'optimiseur d’explorer une plus vaste gamme de

profils lors du processus d’optimisation. La figure 4.1 illustre la position et les poids
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Figure 4.1 Profil NACAQ012 défini par une NURBS 4 12 points de controle

4.2 Choix des variables de design

Le profil initial est représenté par une NURBS 4 12 points de contrdle pour laquelle
les premier et dernier points de controle (correspondant au bord de fuite du profil)
resteront fixes. Les 10 points de controle restant possédant les degrés de liberté z, y

et w, le probleme d’optimisation pourrait donc avoir jusqu’a 30 variables de design.

Cependant, comme le temps requis par une optimisation augmente considérable-
ment avec le nombre de variables de design, nous avons choisi pour cette étude de
validation de nous limiter aux 10 variables de design correspondant aux coordon-
nées y des points de contrdle de la NURBS. En fait, comme le profil NACA0012
n’est pas efficace en régime transsonique, des profils assez différents du profil ini-
tial sont anticipés et 'expérience montre qu’en faisant varier les y;, un espace de

design assez vaste peut étre couvert. Les profils recherchés étant éloignés du profil
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initial, il sera plus facile d’y accéder en faisant varier les y;. Les composantes z et w
s’averent utiles comme variables de design lorsqu’une optimisation plus locale est

effectuée.

4.3 Mises a P’échelle et bornes des variables de design

Les variables de design doivent d’abord étre mises & ’échelle afin d’assurer que le
processus d’optimisation soit efficace (section 3.2). Comme un seul type de variables
est utilisé dans ce cas (les ordonnées y des points de controle), une adimensionna-
lisation des variables constitue une mise & I’échelle efficace. L’adimensionnalisation

suivante permet de bien dimensionner le probléme :

Yi — Yo
Yo

&
H

(4.1)

Dans cette équation, y; est 'ordonnée du ™ point de controle, y, la valeur initiale

de y; et Y; la variable adimensionnelle utilisée par 1'optimiseur.

Afin d’empécher que le profil ne devienne trop mince, on impose des contraintes
sur les variables adimensionnelles. [.’adimensionnalisation donnée par I'équation
4.1 permet de poser des bornes naturelles sur les variables adimensionelles, soit sur

leur pourcentage de variation :

—02<Y,<02

On s’assure ainsi que les variables y; ne peuvent varier de plus de (&) 20 % de leur

valeur initiale. Ces bornes sont illustrés sur la figure 4.2



53

0.15

0.1

0.05 -

—0.15 b1 L ! I L 1
0 02 04 0.6 0.8 1

z/e

Figure 4.2 Bornes sur les variables de design du profil NACA0012

Cette adimensionnalisation permet également d’empécher la création de profils
ou l'intrados croise I'extrados, tel qu’illustré sur la figure 4.3. En effet, comme les
variables ne peuvent s’éloigner de plus de (+) 20 % de leur valeur initiale, les points
de controle éloignés de I'axe des abscisses pourront varier en absolu davantage que
ceux situés prés de 'abscisse. Les points de contréles qui pourraient causer la

création de profils croisés sont ainsi plus limités en amplitude de mouvement.

4.4 Choix du maillage

Tel que mentionné aux sections 2.2.2 et 2.2.4, on doit mener une étude de conver-
gence pour déterminer la combinaison du nombre d’éléments du maillage et du
nombre de cycles effectués par le solveur qui permettra d’obtenir une solution suf-

fisament précise tout en limitant le temps de calcul requis.

L’étude est menée sur le profil initial et la combinaison optimale trouvée sera
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Figure 4.3 Profil ol I'intrados croise I'extrados

réutilisée tout au long du processus d’optimisation. Cette combinaison n’est peut-
étre pas la meilleure pour chacun des profils analysés au cours de 'optimisation,
mais un choix de paramétres doit étre posé (il serait trop cotiteux d’effectuer des
études de convergence pour chaque profil). La combinaison optimale pour le profil

initial constitue donc un compromis acceptable.

Une étude de convergence est menée en considérant I'influence du nombre de
cycles et du nombre d’éléments sur la trainée et la portance. Les figures 4.4 et
4.5 contiennent les résultats de 'étude de convergence pour un profil NACA0012

placé dans un écoulement & Re = 6.5 x 108, M = 0.75 et o = 2.5°.

La solution obtenue avec le maillage de 55000 éléments et 400 cycles est considé-
rée comme étant la solution "exacte" afin de comparer les solutions. On constate
d’abord que 50 cycles sont nettement insuffisants pour faire converger la solution,
quelle que soit la finesse du maillage utilisé. On remarque également qu’un maillage

de moins de 30000 éléments donne une différence de Vordre de 5% en Cp, et Cp
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Figure 4.4 Etude de convergence en Cp pour le profil NACA0012
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Figure 4.5 Etude de convergence en Cj, pour le profil NACA0012
quel que soit le nombre de cycles.

La combinaison de 35000 éléments et 100 cycles conduit & une erreur de 'ordre de

. 1% en Cp et en Cp. Le temps de calcul requis pour une solution des équations de
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Navier-Stokes avec cette combinaison de paramétres est d’environ 5 & 6 minutes
sur un ordinateur SGI Origin2000 & 400 MHz et 1 Go de RAM. Cette combinaison

constitue le compromis recherché. Elle servira donc dans tous les calculs qui suivent.

4.5 Validation de la méthode de séparation des variables de design

Avant de passer 4 la présentation des résultats, on montre d’abord que la technique
de séparation des variables, introduite a la section 3.4, donne de bons résultats.
Des optimisations ont été effectuées en utilisant deux différentes formulations ponc-
tuelles. La premiére inclut 'angle d’attaque « et les variables géométriques Y; dans
le vecteur d contenant les variables de design. Elle comporte aussi une contrainte

sur la portance (', ainsi que des bornes sur les variables géométriques.

i Cp (d, M, 4.2
o D ( ) (4.2)
tel que : Cr (d, M) > C}

Vi< 02

Y, > —0.2

La deuxiéme formulation consiste en une optimisation maitre utilisant uniquement
les variables géométriques Y; comme variables de design et ne possédant que des
contraintes de bornes sur les Y;. Le sous-probleme consiste & trouver le plus petit

o possible tel que la portance C}, soit supérieure 4 la portance cible C7 :



o7

min Cp (d, @, M) (4.3)
d={Y1,...,Y10}
t.q. : ;< 0.2
;> -02
-et-

min oY

tq. . Cp(d, o, My)>Ch

Le sous-probléme est donc résolu pour chaque configuration du vecteur d générée
par 'optimiseur. Les optimisations sont effectuées avec trois différentes vitesses
d’écoulement (Mo = 0.72, Mo, = 0.75 et My, = 0.78), avec dans chacun des cas
un nombre de Reynolds de Re = 6.5 x 10° et une portance cible C} = 0.4.

Les figures 4.6, 4.7 et 4.8 illustrent que les deux formulations produisent des profils
optimisés différents pour chacune des conditions de vol étudiées. La formulation
du probleme influence donc le résultat de Poptimisation. Les figures 4.9, 4.10 et
4.11 illustrent les différences de performances des trois profils sur toute la plage de

nombre de Mach étudiée.

A Vexception de la figure 4.9, ot les résultats pour les deux formulations du pro-
bléme d’optimisation sont assez similaires, ces figures indiquent que les profils obte-
nus en séparant o des variables géométriques Y; offrent de meilleures performances
sur la plage de M., que ceux obtenus en incluant « dans le vecteur d des variables
de design. La séparation des variables permet au probléme maitre de se concentrer
uniquement sur les effets des variables géométriques sur la trainée. Ainsi, 'opti-

miseur n’a plus a se soucier du couplage entre « et les Y; ni 4 faire respecter la
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Figure 4.6 Profils optimaux obtenus & M, = 0.72
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Figure 4.7 Profils optimaux obtenus & M, = 0.75

contrainte sur la portance car c’est le sous-probléme qui s’en occupe. La direction
de descente empruntée par 'optimiseur ne porte ainsi que sur la trainée et les

optimums trouvés offrent donc de meilleures propriétés en trainée.
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Figure 4.8 Profils optimaux obtenus & M, = 0.78
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Figure 4.9 Courbes de Cp vs M, & C, = 0.4 des profils optimaux obtenus avec les
deux formulations & M, = 0.72

On remarque également que la différence entre les profils obtenus s’accentue lorsque
la condition de design M, augmente. Plus M, est élevé, plus les effets transso-

niques sont prononcés (amplitude du choc accrue, séparation de écoulement plus
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Figure 4.10 Courbes de Cp vs M, & C;, = 0.4 des profils optimaux obtenus avec
les deux formulations & M = 0.75
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Figure 4.11 Courbes de Cp vs My & Cp = 0.4 des profils optimaux obtenus avec
les deux formulations & M, = 0.78

prononceée) ; les solutions calculées par le solveur sont donc plus bruitées et Popti-

misation devient plus difficile car les directions de descentes calculées sont moins
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précises. De plus, lorsque « est inclus dans les variables de design, ’optimiseur doit
tenter de résoudre le couplage entre « et les ¥; en utilisant des données bruitées.
L’optimiseur devient donc encore moins efficace. La séparation des variables ne régle
pas le probléeme du bruit numérique, mais elle simplifie le probléme d’optimisation

et permet & 'optimiseur de mieux gérer ce bruit.

La méthode de séparation de variables ralentit toutefois le processus d’optimisation
car chaque profil créé par U'optimiseur nécessite la résolution du sous-probléme pour
trouver le bon angle d’attaque, ce qui prend en général de 4 4 8 appels au solveur
(un sous-probléme nécessite moins d’itérations pour un M., faible que pour un
M, élevé puisque les solutions sont moins bruitées pour un M, faible). Le nombre
d’appels au solveur est ainsi multiplié par un facteur variant de 4 4 8, ce qui
allonge considérablement le processus d’optimisation. Malgré tout, 'approche de
la séparation de variables sera prévilégiée car les optimums trouvés sont souvent

meilleurs que lorsque « est considéré au méme niveau que les variables géométriques

Y.

4.6 Résultats d’optimisations

Les deux sections suivantes présentent les profils obtenus selon les formulations
ponctuelle et multipoint du probléme de minimisation de la trainée ainsi que les

analyses de leurs propriétés aérodynamiques.

4.6.1 Optimisations ponctuelles

La structure d’optimisation mise en place, telle que décrite aux chapitre 2 et 3 est

d’abord appliquée au profil NACA0012 en utilisant la formulation ponctuelle du
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probléme d’optimisation. La formulation ponctuelle est la forme la plus simple du
probléme de minimisation de la trainée et le phénomene d’optimisation localisée
est plus prononcé lorsque cette formulation est utilisée. Nous voulons ainsi voir
comment la paramétrisation NURBS réagit dans les conditions d’optimisations les

plus difficiles.

De plus, la formulation ponctuelle permet en théorie d’obtenir un minimum local
"absolu" pour une condition de vol donnée. En effet, dans la région accessible par la
méthode & gradients, aucun autre profil ne devrait offrir de meilleures performances
a la condition de vol de design. Lorsque des optimisations seront menées en utilisant
la formulation multipoint (4.6.2), les profils obtenus pourront étre comparés aux
minimums "absolus" qui auront été trouvés précédemment & I’aide de la formulation

ponctuelle.

La formulation ponctuelle du probléme d’optimisation, telle qu’énoncée a la section

4.5, est réécrite ici :

min Cp (d, a, M 4.4
d={¥},...,Y10} > { ) (44)
t.q. : Y.< 0.2

;> —02

t.q. : OL (d, a, Moo) > Cz

Les optimisations sont menées avec trois conditions de design différentes afin de
vérifier 'influence du point de design sur le processus d’optimisation. Les conditions

de design sont My, = 0.72, M, = 0.75 et M, = 0.78. Dans les trois cas, on fixe
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le nombre de Reynolds & Re = 6.5 x 10° et la portance cible & C} = 0.4, ce qui

correspond & la portance du profil initial & a~2.5°.

Le sous-probléme est traité comme une deuxiéme optimisation & laquelle on ap-
plique Palgorithme DONLP. Cette facon de résoudre le sous-probléme est efficace
dans ce cas particulier car le choix des composantes Y; commes variables de design
ainsi que les bornes qui leur sont imposées ne permettent pas & 'optimiseur de
créer des profils "excentriques” ol I'on retrouverait des propriétés aérodynamiques
spéciales (double chocs, décrochage a bas angle d’attaque, ...). Les profils générés
ont donc des courbes (' vs & monotones et peu bruitées et la méthode DONLP

permet de bien résoudre ce type de cas.

Les profils obtenus par la méthodologie d’optimisation & trois nombres de Mach
différents sont trés similaires, comme on peut le voir sur la figure 4.12. Les surfaces
inférieures des trois profils sont presque identiques pour z/c > 0.2, les surfaces
supérieures different peu 'une de Pautre et les épaisseurs maximales des profils
sont toutes d’environs 11.5%. L’optimiseur s’est donc orienté vers un nouveau type
de profil qu’il a ensuite modifié trés localement selon la condition de design. La
forme des profils optimisés dépend donc du M, de design, mais les profils sont

tous du méme type.

L’hypothése de base de cette recherche était que les NURBS permettraient d’ob-
tenir des profils optimisés lisses et la figure 4.12 montre que c’est effectivement le
cas. Aucune bosse et ni changement de courbure n’apparaissent sur 'extrados des
profils optimisés. Les NURBS permettent donc d’obtenir des profils lisses méme

lorsque la formulation ponctuelle du probléme de réduction de trainée est utilisée.
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Figure 4.12 Profil NACAO0012 et profils optimisés avec la formulation ponctuelle
pour différentes conditions de design

Au niveau aérodynamique, Voptimiseur saisit bien 'importance d’amincir le profil
afin de faire diminuer la trainée. En effet, les profils optimisés sont autour de 1.5%
plus minces que le profil initial, et ils auraient étés encore plus minces si les variables
Y; n’avaient pas été bornées. On constate en effet que les surfaces inférieures des
profils obtenus sont identiques entre z/c = 0.2 et le bord de fuite. Les variables Y;
affectant cette partie des profils ont toutes été placées a (-)20% par 'optimiseur.
On peut donc>penser que Poptimiseur aurait continué d’amincir les profils si les

variables n’avaient pas été bornées et les trainées auraient été encore réduites.

L’optimiseur saisit également les effets de trainée causés par le choc sur la surface
supérieure. Les réductions d’amplitude des chocs sont visibles sur les courbes de
C, des figures 4.13 et 4.14, ce qui réduit considérablement la trainée d’onde pour

les conditions My, = 0.72 et M, = 0.75. Pour ces deux cas, les gains en Cp sont
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obtenus principalement avec la réduction de la trainée d’onde.
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Figure 4.13 Distributions des C, et des C; & la condition de design pour le profil
optimisé & M, ,= 0.72 et pour le profil NACA0012, C, =04

Das le cas du profil initial NACA0012 &4 M, = 0.78, I’écoulement est entiérement
séparé apres le choc (le profil se trouve en régime de divergence de trainée) et 'op-
timiseur a réussi a créer un profil ne comportant pas de séparation de I’écoulement.
Les courbes de C), et de C de la figure 4.15 illustrent que 'amplitude du choc du
profil optimisé est sensiblement la méme que celle du profil initial, ce qui entraine
que la trainée d’onde reste donc a peu prés similaire & celle du profil initial. Par

contre, la forme du nouveau profil et la position du choc font en sorte qu’il n’y
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Figure 4.14 Distributions des C, et des Cra la condition de design pour le profil
optimisé & M= 0.75 et pour le profil NACA0012, Cp, =04

plus de séparation de P'écoulement aprés le choc. Les gains en trainée dans ce cas

s’obtiennent donc en réduisant la trainée de forme du profil.

Notons cependant que les propriétés de la paramétrisation NURBS et la restriction
aux parameétres y des points de controle ajoutée aux bornes posées sur ces variables
de design ne permettent pas & Poptimiseur d’avoir un controle suffisament local

pour supprimer complétement les chocs.
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Figure 4.15 Distributions des C, et des Cfa la condition de design pour le profil
optimisé & M.,= 0.78 et pour le profil NACA0012, Cp =04

Comme I'hypothése voulant que les NURBS permettent d’obtenir de profils opti-
misés lisses est vérifiée (figure 4.12), on peut analyser leur performance sur une
plage de nombre de Mach et vérifier si les effets d’optimisation localisée seront en-
core présents. Pour ce faire, on calcule la trainée des profils optimisés & différentes
conditions de vol comprises entre My, = 0.70 et M, = 0.80 en ajustant « afin que
la portance soit toujours égale 4 la portance cible (Cf = 0.4). La figure 4.16 illustre

la réponse des profils sur cette plage de Mach.
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Les trois courbes sont lisses et ne comportent pas de "cuvettes" typiques des forts
effets d’optimisation localisée (figure 1.6). Les trois profils ne subissent donc pas de
sévéres dégradation de performance lorsque la condition de vol s’éloigne légérement

de la condition de design.

L’influence globale des NURBS se retrouve sur la courbe Cp vs M, : la plage
d’efficacité de chacun des profils n’est plus ponctuelle, mais s’étend 4 une plage de
M., d’environ (£) 0.025 autour du point de design. On remarque en effet que le
profil obtenu avec la condition de design M., = 0.72 est le plus efficace des trois
entre My, = 0.70 et M, = 0.745, que celui obtenu avec M, = 0.75 est le plus
efficace entre M., = 0.745 et M, = 0.775 et que celui obtenu avec M, = 0.78 est
le plus efficace de My = 0.775 et M., = 0.80. Le profil obtenu & la condition de
design M, = 0.75 (au centre de la plage étudiée) offre le meilleur compromis en

termes de Cp entre M, = 0.70 et M, = 0.80.
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Figure 4.16 Courbes de Cp vs M, pour les profils optmisés avec la formulation
ponctuelle & M = 0.72, M, = 0.75 et My, = 0.78 , C, =04
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On constate toutefois sur les trois courbes qu’une augmentation de la trainée ap-
parait lorsque la vitesse dépasse la condition de design. Les hausses de trainée
apparaissent a M., = 0.74 pour le profil optimisé & My = 0.72, & M, = 0.755
pour le profil optimisé & M, = 0.75 et & M, = 0.78 pour le profil optimisé &
My, = 0.78. La hausse apparait donc immeédiatement aprés la condition de design
sauf pour le profil optimisé & M, = 0.72. Ces augmentations se font graduellement
pour les trois profils, sans hausse abrupte aprés la condition de design. De telles
hausses suggérent que la formulation multipoint pourrait donner de meilleures per-

formances sur la plage de nombre de Mach étudiée.

On remarque également sur la figure 4.16 qu’a chacune des trois conditions de vol
qui ont servi pour les optimisations { My = 0.72, M = 0.75 et M,, = 0.78),
la meilleure des trois trainées est celle du profil optimisé pour cette condition de
vol. Ceci est logique et laisse croire que 'optimum trouvé par Ioptimiseur est un
optimum local "absolu" dans I’espace de design accessible par Voptimiseur. Les
réglages apportés & Poptimiseur (mise 4 'échelle, choix des pas de différentiation,

...) semblent donc avoir été bien effectués.

4.6.2 Optimisation multipoint

Les courbes de Cp vs M., pour les trois profils optimisés avec la formulation
ponctuelle du probléme de minimisation de la trainée (figure 4.16) illustrent que
les profils obtenus n’offrent pas de bonmes performances sur toute la plage de
nombre de Mach étudié. Comme la représentation NURBS a tout de méme permis
d’obtenir des profils lisses ne subissant pas de dégradation sévére de performance
en régime hors-design, on peut croire quune formulation multipoint du probléme
d’optimisation permettrait d’obtenir un profil avec de meilleures performances sur

toute la plage étudiée.
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La formulation multipoint du probléme de minimisation de la trainée avec bornes

sur les variables géométriques est la suivante :

k
. CD;' (dy o, MOO,Z)
min Z;wz [ oy, (4.5)
t.q.: Y, < 02
Y;> —02
avec les k sous-problémes :
mi_n 0%
t.q.: CL,- (d, ;, Moo,i) > Cz

Chaque profil est ainsi analysé avec k conditions de vol différentes (M, ;). Les
k sous-optimisations assurent que le profil respecte la contrainte de portance a
chaque My ; et les k trainées Cp, sont retournées au probléme maitre. Chaque
profil analysé par Uoptimiseur doit ainsi étre analysé k fois, ce qui augmente consi-
dérablement les ressources informatiques nécessaires. Lorsque cela a été possible,
la méthodologie de calcul paralléle présentée a la section 2.4 a été utilisée pour

accélérer les calculs.

L’optimisation a été menée avec les mémes trois conditions de vol utilisées avec
la formulation ponctuelle (M1 =0.72, My o =0.75 et M 3 =0.78). Ces vitesses
ont été choisies afin de comparer les trainées aux conditions de design selon la
formulation utilisée. De plus, ces trois conditions de vol sont bien espacées sur la
plage de nombre de Mach étudiée. Le nombre de Reynolds utilisé demeure fixé a

Re = 6.5 x 10° et la portance cible & C} = 0.4.
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Les poids w; associés aux trois M, ; sont tous fixés & w; =1. Chacune des conditions
de vol est donc considérée comme ayant la méme importance, ce qui correspond
au pire cas d’optimisation. En effet, en utilisant des poids égaux, cela équivaut
a ce que le profil opére dans chacune des conditions de design dans une méme
proportion de temps, ce qui est peu réaliste en pratique. En réalité, un profil est
concu pour opérer principalement & une vitesse donnée. Les poids pourraient étre
sélectionnés plus précisément en connaissant la distribution normale des conditions
de vol, mais dans le cas présent, les poids sont posés comme étant égaux pour

rendre volontairement le processus d’optimisation multipoint encore plus difficile.

La figure 4.17 illustre que le profil optimisé en multipoint est lisse, sans bosse ni
changement de courbure. Ceci était prévisible puisque la formulation ponctuelle
avaient fourni de tels profils et que la formulation multipoint tempére encore plus

les effets locaux.

Le profil obtenu est trés similaire & celui obtenu avec la formulation ponctuelle
& My = 0.75 (figure 4.17). On avait déja observé sur la figure 4.16 que le profil
obtenu avec cette formulation ponctuelle offrait le meilleur compromis sur la plage

de nombre de Mach étudiée.

L’optimiseur a encore une fois réussi a cibler les paramétres permettant d’obtenir
des gains de trainée, soit I’amincissement du profil, la réduction de la trainée d’onde
et Pobtention d’un écoulement attaché partout sur le profil. Le profil optimisé a en
effet une épaisseur de prés de 1.5% plus mince que le profil initial et les variables

adimensonnelles de 'intrados ont encore été collées sur la borne inférieure [-0.2].

Les figures 4.18, 4.19 et 4.20 illustrent que les courbes de C), et de Cy du profil ob-
tenu avec la formulation multipoint aux trois conditions de design sont semblables

a celles obtenues avec la formulation ponctuelle aux mémes points de design. Les
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Figure 4.17 Profils obtenus avec la formulation multipoint et la formulation ponc-
tuelle pour M, = 0.75

courbes de C, illustrent que les profils optimisés avec la formulation ponctuelle
ont tous des amplitudes de choc légérement inférieures au profil obtenu avec la
formulation multipoint, d’ott obtention de trainées légérement meilleures pour ces

profils.

L’optimiseur a ainsi été en mesure de créer un profil possédant de bonnes propriétés
aérodynamiques aux trois conditions de design. L’écoulement demeure attaché aux
trois conditions de vol considérées et les amplitudes de choc sont trés similaires &

celles obtenues avec la formulation ponctuelle.
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Figure 4.18 Courbes de C, et C; & My = 0.72, Cp= 0.4 pour le profil obtenu
avec la formulation multipoint et le profil obtenu avec la formulation
ponctuelle & M = 0.72
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Figure 4.19 Courbes de C, et C; & My = 0.75, C;= 0.4 pour le profil obtenu
avec la formulation multipoint et le profil obtenu avec la formulation
ponctuelle & My, = 0.75
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La courbe de trainée sur la plage de nombre de Mach étudiée, illustrée sur la figure
4.21, montre que le profil obtenu avec la formulation multipoint du probléme offre
de bonnes performances sur 'intervalle M, = 0.70 &4 M, = 0.80. La courbe Cp vs

Mo est lisse et ne comporte aucun changement brusque de pente.

0.024

0.022

cp, 0016
0.014

0.012

0.7 0.72 0.74 0.76 0.78 0.8
Moo

Figure 4.21 Courbes Cp vs M, pour le profil optmisés avec la formulation multi-
point, C;, = 0.4

Cette méme courbe est reproduite sur la figure 4.22, permettant d’illustrer les
différentes réponses en Cp sur la plage étudiée qu’offrent les quatre profils optimisés
obtenus avec les formulations ponctuelles et multipoint. On constate que le profil
obtenu avec la formulation multipoint donne la meilleure courbe Cp vs M, sur la
plage My = 0.70 & M, = 0.80, mais que les profils optimisés selon la formulation
ponctuelle ont de meilleurs trainées aux conditions de vol correspondant & leur

point d’optimisation.
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Figure 4.22 Comparaison des courbes Cp vs M, pour les profils optimisés avec les
différentes formulation, Cr = 0.4

Le tableau 4.1 contient les valeurs des trainées totales aux trois conditions de design
pour le profil NACAQ012 et les quatre profils optimisés. Une trainée moyenne Cp
est introduite afin de refléter la performance des profils sur Pensemble de la plage
étudiée. La valeur de Cp, est calculée en faisant la moyenne des trainées calculées

a Cp = Cj} sur laplage Mo, = 0.7 4 M =08

7 = Z?:l CDi(MOO{i)

Cp " avec My ,; € [0.7; 0.8]

Le tableau 4.1 illustre bien la supériorité des profils obtenus avec la formulation
ponctuelle aux points de design. On remarque également que les trainées du profil
multipoint aux points de design sont toujours trés proches des trainées optimales

et que la trainée moyenne Cp du profil multipoint est meilleure que la trainée



selon les différentes formulations
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Tableau 4.1 Cp a differents M, pour le profil NACAO0012 et les profils optimisés

Cp(Me = 0.72) | Cp(My, = 0.75) | Cp(My, = 0.78) Cp

(gain) (gain) (gain) (gain)

NACA0012 0.0150 0.0238 0.0452 0.0303
ponctuelle 6.0098 0.0105 0.0165 0.0132
(Mg = 0.72) (34.7%) (55.9%) (63.5%) (56.4%)
ponctuelle 0.0100 0.0100 0.0140 0.0123
(My, = 0.75) (33.3%) (58.0%) (69.0%) (59.4%)
ponctuelle 0.0104 0.0116 0.0135 0.0126
(Mo = 0.78) (30.7%) (51.3%) (70.1%) (58.4%)
multipoint 0.0100 0.0101 0.0136 0.0122
(33.3%) (57.6%) (69.9%) (59.7%)

moyenne des trois autres profils.

L’application de la structure d’optimisation proposée au profil NACA0012 s’est
avérée concluante : les profils obtenus sont lisses et ne comportent pas de bosse,
les profils ne présentent pas de sévére dégradation de performances en régime hors-
design et la formulation multipoint du probléme permet d’obtenir un profil avec

des propriétés intéressantes sur toute la plage de nombre de Mach étudiée.

Toutefois, certains aspects de la méthodologie sont & revoir. D’abord, le profil ini-
tial NACAO0012 est inadapté pour une application en régime transsonique. Un profil
mieux adapté i ce régime de vol devrait étre utilisé comme profil de départ. De plus,

les profils obtenus sont environ 1.5% plus minces que le profil initial. Les contraintes
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d’épaisseur d’'une application industrielle devraient &tre mieux considérées. Fina-
lement, les variables de design de Poptimiseur pourraient &tre sélectionnées plus
rigoureusement. L’application au profil transsonique décrite a la section suivante

tiendra compte de ces considérations.
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CHAPITRE 5

APPLICATION A UN PROFIL TRANSSONIQUE

Le véritable objectif de Poptimisation aérodynamique est de maximiser les perfor-
mances aérodynamiques d’un profil existant. Or, les profils utilisés en industrie,
grice au savoir accumulé durant les cinquantes derniéres années, sont déja tres ef-
ficaces. Ce chapitre traite de Papplication de la structure d’optimisation proposée
a un profil déja congu pour opérer en régime transsonique. Bombardier Aéronau-
tique a fourni ce profil, qu’ils utilisent également comme profil de départ pour tester
leurs propres structures d’optimisation. Une contrainte sur I'épaisseur remplacera
les contraintes de bornes sur les variables de design afin de rendre le probléme
encore plus fidéle & une optimisation en milieu industriel. Enfin, nous introduisons

une méthode permettant de mieux sélectionner les variables de design.

5.1 Représentation NURBS du profil initial

Le profil utilisé comporte des caractéristiques présentes sur les profils congus pour
opérer en régime transsonique, soit une cambrure et un changement de cour-
bure sur l'intrados. La forme plus complexe de ce profil, en comparaison au profil
NACAQ012, rend nécessaire 'utilisation de plus de points de contréle pour la re-
présentation NURBS : 13 points de contrdle permettent de rencontrer la précision
de 8 x 107° voulue. La figure 5.1 illustre la position ainsi que les poids de ces points

de controle.
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Figure 5.1 Profil transsonique initial défini par une NURBS 4 13 points de contréle

5.2 Choix des variables de design

Afin de réduire le nombre de variables de design du probléme d’optimisation, un
design d’expérience est mené sur le profil initial. Un design d’expérience sert & cer-
ner les variables influentes d’un probléme en suivant un plan d’expérience limité
en nombre d’essais. Comme les essais sont parfois coliteux en temps, les designs
d’expérience ont 'avantage de faire ressortir rapidement les variables les plus im-
portantes d’un probléme. Une fois ces variables connues, elles peuvent étre choisies

comme variables de design pour le probléeme d’optimisation.

Le nombre d’essais requis pour mener un design d’expérience dépend du nombre de
variables du probléme et peut étre de soit 4, 8, 16, 32 ou 64 essais. Pour chacune des
variables, on identifie des valeurs correspondant aux bornes (+) 1. Lors de chacun
des essais du plan d’expérience, chaque variable est placée & une des deux bornes et
un essal est conduit selon cette configuration des variables de design. Les résultats

pour tous les essais sont recueillis et analysés a I'aide du logiciel Statistica de
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Statsoft Inc. ! et les variables influentes sont identifiables & aide d’un diagramme
de Pareto tracé par Statistica. Plus de détails sur le design d’expérience peuvent

étre trouvés dans [6].

Le profil transsonique étudié posséde initialement 33 variables de design puisque
la NURBS le représentant utilise 11 points de controle "mobiles” (en plus des
deux fixés au bord de fuite) ayant chacun des composantes z, y et w. Ce nombre
est d’entrée réduit & 30 car les coordonnées = des points de contréle #6, #7 et #38
(figure 5.1), influencant le bord d’attaque, sont fixées & leur valeur initiale. Ces trois
coordonnées sont fixées pour des raisons de stabilité du solveur aérodynamique. En
effet, malgré le fait que les profils soient toujours redimensionnés de sorte que le
bord d’attaque soit en (0,0) et le bord de fuite en (1,0) (voir section 2.1.4.1), le
fait de déplacer significativement les coordonnées z des points de controle prés
du bord d’attaque peut causer un changement de courbure, ce qui rend 'analyse
aérodynamique beaucoup plus difficile pour le solveur (la figure 5.2 illustre un tel

profil).
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Figure 5.2 Exemple de profil avec changement de courbure prés du bord d’attaque

lhttp ://www.statsoftinc.com



83

Un probleme & 30 variables de design nécessite un plan d’expériences 4 64 essais et
ce plan est fourni par Statistica. Les valeurs des bornes ont été calculées de sorte
que les bornes (£) 1 correspondent & une variation d’environ (+) 5% des grandeurs
caractéristiques du profil, soit 1a corde ¢ du profil pour les composantes x des points
de controle et Pépaisseur maximale (¢/¢)mqy du profil pour les composantes y et
w des points de controle. La valeur de 5% a été choisie pour assurer que l'espace
de design couvert ne s’éloigne pas trop du profil initial, car cette optimisation,
contrairement au cas du NACAQ012, n’a pas comme objectif de trouver un optimum
trés loin du point de départ. Afin de pouvoir cerner les variables influentes pour
le probléme d’optimisation, le design d’expérience doit donc porter sur la région
de l'espace de design qui nous intéresse, soit celle prés du profil initial. De plus,
si les variables ont trop de liberté de mouvement, on pourrait obtenir des profils
croisés (figure 4.3) pour lesquels le solveur ne peut calculer de solution, ce qui fausse

Panalyse des résultats du design d’expérience.
Les valeurs des bornes correspondant aux variations voulues sont donc les sui-

vantes :

= z; —0.05

= z;+0.05

= 1y + 0.0065

(=)

(+)

yi(—) = u —0.0065
(+)

(=) = 05

(
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Les composantes w sont plus difficiles & borner car les poids influencent la courbe
de maniére plutét logarithmique. Les bornes ont été posées 4 w;(—) = 0.5 et

wi(+) = 2.0 aprés quelques manipulations.

Malgré le fait que la plage de variation soit assez restreinte pour chacune des com-
posantes, la gamme de profils couverte par le design d’expérience est étonnamment
grande. La figure 5.3 illustre quelques-uns des profils générés par le plan d’expé-

rience.

0.1
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Figure 5.3 Exemples de profils générés par le plan d’expérience

Le probléme d’optimisation porte sur la minimisation de trainée de pression Cp a
portance constante (C, = C}); la trainée de chacun des profils créés par le plan
d’expérience devrait ainsi étre évaluée a portance constante. Toutefois, plusieurs
des profils générés ne peuvent atteindre la portance voulue en raison de leur forme
inhabituelle. On doit donc poser une fonction qui tient compte des effets de portance

et de trainée. La fonction F' telle que décrite par 'équation 5.1 sert comme fonction
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cotit dans des problémes d’optimisation oti 1a contrainte de portance est comprise
dans la fonction colt (section 1.2.2). Elle est donc utilisée comme fonction pour le

design d’expérience.

CiLnit 2 init) 2

Le point d’opération du profil initial est M., = 0.73 4 Re = 10 x 10° et la portance

cible est C} = Cp, ., = 0.8 est atteinte pour un a~ 2.6° et la trainée de pression

imit

correspondante est Cp = Cp,_,, = 0.0155. Ces points d’opération (M, «, Re) sont

inst

utilisés pour tous les essais du plan expérience.

Les résultats peuvent étre analysés sous forme de diagramme de Pareto (figure 5.4).
Les 13 paramétres dépassant la ligne du facteur p influencent le plus la fonction F
et ils seront utilisés comme variables de design du probléme d’optimisation (plus
de détails sur les graphiques de Pareto sont contenus dans [6]). La figure 5.5 illustre

le profil initial avec les variables de design du probléme d’optimisation.

On remarque qu’ici encore, les composantes y de plusieurs points de controle (#2,
#3, #4, #7, #8, #9, #10 et# 12) sont choisies comme variables. Toutefois, contrai-
rement au cas du NACAQ012, certaines composantes = (#2, #9 et #10) et w (#2
et #11) seront utilisées dans le processus d’optimisation. On constate également
que les trois composantes du point de controle #2 de la NURBS (figure 5.1) sont
parmi les plus influentes. Ce point contribue beaucoup au changement de courbure

sur I'intrados, une région particuliérement sensible pour les profils transsoniques.

Comme le point d’opération utilisé pour le plan d’expérience (M, = 0.73) est
au centre de la plage de nombre de Mach étudiée, les variables qui ressortent

du plan d’expérience seront utilisées pour toutes les optimisations ponctuelles et
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Figure 5.4 Diagramme de Pareto des influences des paramétres sur la fonction F'
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Figure 5.5 Profil transsonique initial et variables de design du probléme d’optimi-
sation

Poptimisation multipoint.
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5.3 Mise a P’échelle des variables de design

La mise a I’échelle utilisée & la section 4.3 ne peut étre réutilisée pour le cas du profil
transsonique. En effet, trois différents types de variables sont maintenant présentes
(composantes z, y et w des points de controle) et 'adimensionnalisation 4.1 est
efficace uniquement pour les variables y. Cette adimensionnalisation fait varier les
points d’un certain pourcentage par rapport la valeur initiale du point; si elle était
utilisée pour les variables z, une variation constante des variables adimensionnelles
ne menerait pas & des variations absolues de méme ordre (par exemple, en z = 0.05,
un A X de 0.1 correspond 4 un A z de 0.005, alors qu’en z = 0.95, le méme A X
correspond 4 un A z de 0.095). Quant aux composantes w des points de contrdle,
leur nature différente rend impossible l'utilisation de cette adimensionnalisation.
En effet, les poids ne font qu’attirer plus ou moins la courbe vers le point de
contrdle et cette "attraction" ne se comporte pas de facon linéaire mais plus de

fagon logarithmique.

La mise & I'échelle choisie est basée sur les grandeurs caractéristiques du profil (la
corde du profil pour les composantes x et I’épaisseur maximale du profil pour les
composantes y et w). Comme pour le design d’expérience, on veut que la variation
de la variable adimensionnelle de (&) 1 corresponde 4 une variation de () 5% de

la grandeur caractéristique de la variable, on aura pour les composantes z et y :

Xi =20 (QI'Z - ZCO)
Y;' = 150 (yz - yo)

Les variables adimensionnelles correspondant aux composantes w sont plus difficiles

a poser. Quelques essais permettent de constater qu’il faut avoir un poids w = %
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pour obtenir une variation d’environ (-) 5% de I’épaisseur maximale du profil et
un poids w = 2w, pour obtenir une variation d’environ (+) 5%. Afin d’avoir une
variation de (+) 5% pour une variation de () 1 de la variable adimensionnelle, la

mise & 'échelle suivante peut étre utilisée :

1 W;
O = In | —
(@) <w>

Ainsi, cette mise a ’échelle assure que w; = %2 équivaut on a ; = -1, w; = 2w,
’ 2 )

donne {); = 1 et w; = w, correspond a §); = 0.

5.4 Contrainte d’épaisseur

Les variables adimensionnelles, contrairement au cas du profil NACA0012, ne sont
plus bornées et peuvent étre fixées 4 des valeurs au-dela des bornes (&) 1. Afin
d’éviter que l'optimiseur amincisse trop le profil, une contrainte sur 1’épaisseur
maximale du profil ((¢/¢)mas) est imposée. Cette contrainte permet de conduire
des optimisations s’approchant des applications en industrie aéronautique, o le
volume de l'aile ne peut diminuer en degd d’une certaine valeur pour des raisons
de volume de carburant et pour des raisons structurelles. Cette contrainte permet
d’obtenir des profils optimisés plus similaires au profil initial et assure que les gains
obtenus en Cp sont dus a de meilleures propriétés aérodynamiques liées au choc et

non a un simple amincissement du profil.

Afin de clarifier la terminologie, soulignons que I'épaisseur maximale (¢/¢)nq, d’un
profil représente la valeur de I'épaisseur (¢/c¢) 1a ou le profil est le plus épais. Ainsi,
une contrainte sur I'épaisseur maximale signifie que P’épaisseur maximale (¢/¢)maz

doit toujours étre supérieure & une certaine valeur cible (t/¢)}, .., qui pourrait étre
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référée comme étant une valeur minimale de 'épaisseur maximale.

L’épaisseur maximale du profil initial est de (¢/¢)mee = 12.12%. La valeur minimale

de I'épaisseur maximale sera posée a (t/c)l,,, = 12%. Cette valeur de (t/c)

mag
légérement inférieure au (¢/¢)mqes du profil initial a été posée pour des fins de
comparaisons avec des optimisations menées chez Bombardier Aéronautique (ces
comparaisons ne se trouvent pas dans ce travail), mais elle aurait pu étre laissée
a 12.12% afin d’assurer que les profils optimisés aient toujours la méme épaisseur

maximale que le profil de départ.

5.5 Choix du maillage

La méthodologie pour le choix du maillage et du nombre de cycles sera légerement
différente pour cette application. En effet, a la section 4.4, des études de conver-
gences sur le nombre d’éléments du maillage et sur le nombre de cycles du solveur
étaient menées afin d’établir la combinaison de paramétres donnant des valeurs de
Cp et de O}, assez précises tout en nécessitant le moins de temps de calcul pos-
sible. Cette méthode de sélection de maillage est efficace, mais peut causer certains
problémes au niveau du calcul de C}, lors du sous-probléme d’optimisation. En
effet, les courbes de C), & partir desquelles le C}, est calculé, oscillaient souvent
aprés le choc (figure 5.6). On peut en conclure que les solutions correspondant 4 la
combinaison noeuds-cycles choisie n’étaient pas entiérement convergées. Bien que
les oscillations n’affectaient pas significativement la précision du Cy, calculé, elles
rendaient la recherche du « correspondant & C} plus difficile car les directions de

recherche utilisées perdaient de leur précision.

Aprés quelques essais, on a remarqué que les courbes de C, cessent d’osciller apres

le choc lorsque la dérivée temporelle de la densité atteint la valeur de % ~ 0.25.
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Figure 5.6 Exemple de courbe de C, avec oscillations aprés le choc

Comme c’est le nombre de cycles qui fait diminuer cette dérivée, il s’agit d’établir
pour un maillage donné combien de cycles sont nécessaires pour faire descendre la

valeur de la dérivée a %% = (.25.

On sait également que le nombre de cycles requis croit avec le nombre de mailles,
ce qui rend 'augmentation du nombre de mailles d’autant plus cotiteuse puisque le
temps de calcul pour chaque cycles est plus élevé (en raison du nombre de mailles

plus élevé) et qu’il faut plus de cycles pour faire converger la solution.

I’étude de convergence de Cf, et de Cp peut ainsi étre reprise sans considérer le
nombre de cycles comme facteur. La figure 5.7 illustre les courbes de convergence en
Cp et C}, en fonction du nombre d’éléments du maillage. Les profils sont analysés
pour My, = 0.73, Re = 10 x 10°% et o = 3.0° et 'erreur en densité pour chacune

des solutions est de %% = (.25.

Le maillage de 25000 noeuds requiert 150 cycles pour atteindre la précision voulue

et le temps de calcul correspondant & cette combinaison est autour de 5 minutes
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Figure 5.7 Etude de convergence en Cp pour le profil transsonique

(sur un ordinateur SGI Origin2000 4 400 MHz et 1 Go de RAM), ce qui correspond

au temps de calcul acceptable pour une itération du cycle d’optimisation.

Les précisions en Cp et en Cp pour ce nombre de maille par rapport aux valeurs
considérées comme exactes (calculées avec un maillage de 55000 éléments et 800

cycles) sont respectivement de 9.3% et 4.8%. Les erreurs en C;, et Cp associés a ce
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maillage sont plus importantes que celles de la combinaison de paramétres retenue
pour le cas du NACAQ012 (35000 éléments et 100 cycles). Le petit nombre de mailles
diminue la précision au niveau de la représentation du choc et cause 'augmentation
de Perreur en U, et en Cp . Toutefois, cette erreur sera approximativement uniforme
pour tous les profils analysés au cours du processus d’optimisation, ce qui est

essentiel pour bien mener une optimisation.

Le maillage de 25000 noeuds constitue donc le meilleur compromis actuel entre la
précision et le temps de calcul pour cette application et il sera utilisé pour toutes

les optimisations menées a partir de ce profil.

5.6 Résultats

On s’attend cette fois-ci & obtenir des résultats ou 'on observera une optimisation
plus localisée qu’avec le cas du NACAO0012 car les paramétres de la NURBS les plus
sensibles ont été sélectionnés comme variables de design. La formulation ponctuelle
du probléme d’optimisation sera donc utilisée de nouveau afin de vérifier si les profils
obtenus seront lisses et si les effets d’optimisation localisée se produiront dans ce
cas. La formulation multipoint sera ensuite testée afin de vérifier s'il est encore

possible d’obtenir des profils efficaces sur une plage de nombre de Mach.
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5.6.1 Optimisations ponctuelles

La formulation ponctuelle du probléme de minimisation de trainée avec contrainte

sur P'épaisseur maximale est la suivante :

d:{%g}hni} Cp(d, a, M) (5.2)

tel que :  (t/C)maz = (t/C)mas

avec le sous-probléme :

min o

tq.:  Op(d, o My)>C

Le point de design du profil initial est M, = 0.73 et cette condition de vol sera le
point milieu de 1a plage de nombre de Mach étudiée. La portance cible utilisée pour
tous les essais menés sera C] = 0.8, qui correspond & la portance du profil initial &
My = 0.73 et o =2.75°. La plage de nombre de Mach étudiée est de M, = 0.68 &
M, = 0.78 et les conditions de design pour les trois optimisations ponctuelles sont
équidistantes dans cette plage, soit My, = 0.705, My, = 0.73 et M, = 0.755. La
valeur minimale de I’épaisseur maximale est posée & (t/c)f,,. = 12% et le nombre

maox

de Reynolds utilisé est de Re = 10 x 10°.

Le sous-probléme est solutionné avec une méthode de Newton modifiée, contrai-
rement au cas du NACAQ012 ou le sous-probléme était solutionné directement
avec l'algorithme DONLP. Ce changement de stratégie de résolution est du a la

nouvelle sélection des variables, qui permet & Voptimiseur de générer des profils
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aux caractéristiques aérodynamiques inhabituelles qui sont difficilement traitable
par un algorithme DONLP. Des exemples de tels profils ainsi que les détails de

Palgorithme de résolution du sous-probléme développé sont présentés & l'annexe

I

Les profils optimisés obtenus sont encore une fois lisses et réguliers. La figure 5.8

montre que la forme des profils obtenus dépend encore fortement de la condition

de design.
profil initial
01 Mo, = 0.705 —----
Mgy = 0.73 —==--
e I T TS My = 0.755 ===
005 T ' TS
yleob oS
-0.05 + N .:;_~~.~.~_____,_,.,-j;',’.' '
-0.1 1 i i I i 1
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
z/c

Figure 5.8 Comparaison du profil transsonique initial avec les profils optimisés
ponctuellement & différentes conditions de design

Le profil obtenu pour M, = 0.755 présente un plat sur la partie avant de 'extrados
(du bord d’attaque & x/c = 0.4), 4 la limite du changement de courbure. Il s’agit
14 du plus important effet d’optimisation localisée rencontré dans les optimisations

menées jusqu’ici. Un changement de courbure & la partie avant de 'extrados per-
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Tableau 5.1 FEcart des variables de design par rapport & leurs valeurs initiales aux
trois conditions de design

Variable | Variation (%) | Variation (%) | Variation (%)
Mo, = 0.705 Mo = 0.73 Mo, = 0.755
T2 0.1 0.7 17.8
Ve 332 185 104.8
wa 3.0 70.1 14.5
v 0.8 13 73
va 03 56 9.8
Y7 10.5 72.6 922.2
s 34 135 0.4
Ty 3.7 7.9 11.2
7o 17 117 37.0
T1io 0.02 2.6 3.8
710 16 37 76
w11 4.3 21.9 15.1
. 04 39 83

met d’obtenir une réduction de la trainée du profil, mais entraine habituellement
I'apparition de deux ondes de choc (annexe III), qui sont indésirables pour des
effets de stabilité. Comme le profil obtenu s’approche de ce comportement, on peut

affirmer qu’il comporte de légers effets d’optimisation localisée.

On peut vérifier si la méthode de design d’expérience utilisée a réussi & cibler
les variables influentes de ce probléme. Le tableau 5.1 donne les pourcentages de
variation de chacune des variables par rapport & leur valeurs initiales pour les trois

conditions de design.

Le plan d’expérience a été mené & M., = 0.73, c’est donc & ce point de design qu’il
faut en vérifier la validité. On constate que certains parameétres (z19 et yy) ont
peu varié, méme si le design d’expérience (figure 5.4) leur accordait une influence
importante. Par contre, les paramétres sélectionnés varient significativement pour
au moins un des points de design, ce qui confirme que la méthode du design d’ex-

périence est utile pour effectuer un premier tri des variables de design. Notons
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également que le trés grand pourcentage de variation de la variable y; pour 'opti-

misation & M., = 0.755 (922%) est du a la faible valeur originale de cette variable.

A Pexception du profil obtenu 4 My, = 0.705, les profils optimisés ont une épaisseur
maximale (¢/c) trés prés de la contraite (t/c)f .. = 12%. Les valeurs des épaisseurs
maximales sont respectiment de 12.32%, 12.03% et 12.00% pour les conditions de
design M., = 0.705, M, = 0.73 et M, = 0.755. La valeur de I’épaisseur maximale
du profil obtenu a M., = 0.705 suggére que 'optimiseur a trouvé un minimum local
(les résultats de P'optimisation multipoint, & la section 5.6.2, viendront confirmer

cect).

L’analyse des courbes de distribution des C, et des Cy permet de comprendre ol
la majeure partie des gains en Cp ont été effectués. Les figures 5.9, 5.10 et 5.11
montrent respectivement les courbes de C, et de C; pour le profil initial et les

profils optimisés aux conditions de design.

Pour les profils optimisés & My, = 0.705 et M, = 0.73, les efforts ont porté
sur la réduction de la trainée d’onde. On constate en effet sur les figures 5.9 et
5.10 que l'onde de choc est entiérement supprimée pour les profils optimisés. La
représentation NURBS, lorsque les bons paramétres sont choisis comme variables
de design, est assez flexible pour créer des profils sans choc pour ces deux conditions

de design sans pour autant faire apparaitre de bosse.

Le gain en Cp pour Poptimisation menée & My, = 0.755 provient du travail fait
sur la trainée de forme. En effet, la courbe de distribution des C, de la figure 5.11
illustre que Vamplitude de 'onde de choc du profil optimisé est sensiblement la
méme que celle du profil initial. La trainée d’onde est donc sensiblement la méme
pour les deux profils. Par contre, on constate sur la courbe de distribution des Cy

de la figure 5.11 que I'écoulement sur le profil optimisé n’est plus séparé apres le
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Figure 5.9 Comparaison des courbes de C, et de Cy & M, = 0.705 et C;, = 0.8
pour le profil initial et le profil optimisé & M, = 0.705

choc, ce qui fait diminuer la trainée de forme.

La courbe de €, du profil optimisé & M, = 0.755 refléte le plateau présent sur
la partie avant de P'extrados. On remarque en effet que Pécoulement est d’abord
fortement accéléré prés du bord d’attaque, puis qu’il décélére légérement pour
réaccélérer juste avant 'onde de choc. Les profils avec changement de courbure
et double chocs (annexe III) présentent des courbes de C), assez semblable, avec
comme seule différence que la premiére décélération se fait a 'aide d’un choc (d’ou

le double choc). La courbe de distribution des C, est donc un autre outil permettant
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profil initial —
15+ profil optimisé -----

0.008 profil initial —

profil optmisé -----

0.004

~0.002

-0.004

Figure 5.10 Comparaison des courbes de C, et de Cy & M = 0.73 et Cf, = 0.8
pour le profil initial et le profil optimisé & M., = 0.73

de visualiser I'apparition de 'optimisation localisée que présente le profil optimisé.

Les courbes de réponse en trainée sur la plage M., = 0.68 & M, = 0.78 des trois
profils obtenus, illustrées a la figure 5.12, présentent de légéres cuvettes autour des
points de design. La sélection des paramétres les plus sensibles comme variables de
design a donc entrainé Vapparition de légers effets d’optimisation localisée sur les

courbes Cp vs My des profils obtenus.

Les cuvettes sont peu prononcées pour les profils obtenus & M, = 0.705 et M, =
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Figure 5.11 Comparaison des courbes de C, et de Cy & M, = 0.755 et C}, = 0.8
pour le profil initial et le profil optimisé & M, = 0.755

0.73, mais elle est facilement identifiable pour le profil optimisé 4 M, = 0.755.
Ceci correspond bien & ce qu’on avait observé sur la géométrie des profils optimaux
(figure 5.8). En effet, les profils obtenus & M., = 0.705 et M, = 0.73 sont lisses,
sans bosses ni changements de courbure et conséquemment leurs courbes Cp vs
M, réflétent de légers effets d’optimisation localisée. Toutefois, le profil optimisé 3
M, = 0.755 présente un plat a la limite du changement de courbure et sa courbe de
Cp vs My, montre des effets d’optimisation localisée plus prononcés. L’hypothése

voulant que les irrégularités sur la géométrie des profils soient responsables des
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0.68 0.7 0.72 0.74 0.76 0.78

Figure 5.12 Courbes Cp vs M, des profils optimisés selon la formulation ponctelle
a différents points de design, C, = 0.8

effets d’optimisation localisée semble donc &tre fondée.

La présence d’augmentations de trainées immédiatement aprés le point de design
suggere encore une fois qu'une formulation multipoint du probléme d’optimisation
permettrait d’obtenir de meilleures performances sur la plage de nombre de Mach

étudiée.
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5.6.2 Optimisation multipoint

Comme pour le cas du NACAQ0012, la formulation ponctuelle du probléme d’opti-
misation a montré que la représentation NURBS permet d’obtenir des profils opti-
misés lisses méme pour les pires des cas d’optimisations. La formulation multipoint
du probléme est utilisée dans cette section afin de démontrer que la formulation
NURBS utilisée avec une formulation multipoint permet de générer des profils ef-

ficaces sur une large plage de nombre de Mach.

La formulation multipoint du probléme de minimisation de la trainée avec

contrainte sur I’épaisseur maximale est donc la suivante :

k
min Zwi [CDi (d7 O, Moo,i) (53)

d:{X,;,Yi,Qi} i1 CB

tel que : (t/C)mas = (t/C) s

i

avec les k sous-problemes :

min o

tq.:  Cp(d, o M) > C

L'optimisation a été conduite avec les mémes conditions de design que pour les
optimisations ponctuelles, soit My ; = 0.705, My, = 0.73 et M, 53 = 0.755. Les
contraintes sont également les mémes, soit I'épaisseur maximale (t/c)),,.. = 0.12 et
la portance cible C; = 0.8. Enfin, le nombre de Reynolds reste inchangé & Re =

10 x 108,
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Le résultat de l'optimisation est illustré a la figure 5.13. Le profil est toujours
lisse et sans changement de courbure. Les changements apportés au profil initial
suivent les principes qui ont mené a Pinvention des profils supercritiques. D’abord,
le profil est aminci le plus possible, soit jusqu’a la valeur de (t/¢)!, .- Ensuite, la
figure 5.13 montre que la courbure de la surface supérieure du profil optimisé est
moins prononcée que celle du profil initial, ce qui permet & I'écoulement de moins
accélérer et de réduire ’'amplitude du choc ou encore de le supprimer complétement.
Les pertes de portance occasionnées par la diminution de courbure sur l'extrados
et 'amincissement du profil est compensée par un accroissement de la concavité
de la partie arriére de I'intrados (ces changements de géométrie étaient également
présents sur les profils obtenus avec la formulation ponctuelle, mais ils n’étaient

pas aussi clairement perceptibles que pour ce profil).

0.1
profil initial
multipoint -----

0.05
yle O
-0.05 -

0] ] I ! 1 ! i

0 0.2 04 0.6 0.8 1

z/c

Figure 5.13 Comparaison du profil optimisé avec la formultation multipoint avec le
profil initial
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Le profil optimal ne ressemble & aucun des profils obtenu avec la formulation pone-
tuelle, contrairement au cas du NACA0012, ou le profil multipoint était trés sem-
blable au profil obtenu avec la formulation ponctuelle & la condition de design
médiane. Les quatre profils optimisés étaient alors trés similaires et les courbes de
distribution des C, et des C; du profil multipoint et des profils optimisés ponc-
tuellement aux mémes conditions de vol étaient donc voisines (figures 4.18, 4.19 et
4.20). Pour la présente optimisation, les quatre profils obtenus n’ont pas les mémes
formes et les courbes de C, et de C; des profils obtenus selon les différentes for-
mulations aux mémes points d’opérations sont donc différentes. Les figures 5.14,
5.15 et 5.16 présentent des comparaisons des courbes de C, et de Uy aux trois
points de design du profil optimisé en multipoint avec celles des profils optimisés

ponctuellement aux mémes points.

La courbe des C,, de la figure 5.14 indique qu’une faible onde de choc est de nouveau
présent sur le profil optimisé en multipoint lorsqu’évalué & M, = 0.705, alors
qu’elle avait été supprimée lors de I'optimisation ponctuelle avec My, = 0.705. On
remarque également sur les figures 5.15 et 5.16 que les distributions des C, du
profil obtenu en multipoint ressemblent beaucoup aux distributions typiques de
Cp des profils supercritiques, avec de grands plateaux de pressions constantes sur

Pextrados.
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Figure 5.14 Comparaison des courbes de C, et de Cy & M, = 705, Cp = 0.8 pour
le profil optimisé en multipoint et le profil optimisé ponctuellement &
M = 0.705
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Figure 5.15 Comparaison des courbes de C), et de Cf & M, = 73, Cp, = 0.8 pour
le profil optimisé en multipoint et le profil optimisé ponctuellement &
My = 0.73
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Figure 5.16 Comparaison des courbes de C,, et de Cy & My, = 755, Cr, = 0.8 pour
le profil optimisé en multipoint et le profil optimisé ponctuellement &
My = 0.755
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La courbe de réponse en trainée sur la plage de Mach du profil obtenu en multipoint
est présentée a la figure 5.17 et montre que le profil est efficace sur une grande partie
de la plage étudiée et que la hausse de trainée survenant vers M, = 0.745 n’est
pas sévére. La formulation multipoint combinée 4 'utilisation des NURBS permet
donc d’obtenir des profils avec de bonnes propriétés aérodynamiques sur une plage
de nombre de Mach, méme lorsque les variables permettant d’exercer un controle

plus local sont utilisées comme variables de design.

0.1 T ] ] T

0.08 N

0.06 .

Cp $

0.04 - -

0.02 - -

0.68 0.7 0.72 0.74 0.76 0.78
Mo

Figure 5.17 Courbes Cp vs M, du profil optimisé selon la formulation multipoint,
CL=08

La courbe de Cp vs M, du profil obtenu en multipoint est reproduite sur la
figure 5.18 avec celles des trois profils obtenus ponctuellement. On constate que
les trainées & My = 0.705 et My, = 0.73 sont plus faibles pour le profil obtenu
en multipoint que pour les profils optimisés 4 ces points de fagon ponctuelle (les
valeurs exactes sont données dans le tableau 5.2). Or, les optimisations ponctuelles

devraient trouver 'optimum local "absolu” pour un point de design. Visiblement,
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Poptimiseur n’a pas réussi a s’affranchir de problémes de minimums locaux pour
les optimisations ponctuelles. On constate donc que malgré toutes les attentions
portées a bien régler les différents aspects du probléme d’optimisation, les problémes

de minimums locaux peuvent toujours survenir.

0.1 T T T T
ponctuelle, My, = 0.705 ¢ g
ponctuelle, My, = 0.73 + o P
0.08 ponctuelle, My, = 0.755 O y 4
' 2
multipoint X -
£

0.06

Cp
0.04

0.68 0.7 0.72 0.74 0.76 0.78

Figure 5.18 Courbes Cp vs M, des profils obtenus selon les différentes formula-
tions, Cp, = 0.8

Le tableau 5.2 contient les valeurs des trainées totales aux trois conditions de vol
étudiées pour le profil initial et les quatre profils optimisés ainsi que les pourcentages
de gains en trainée. La trainée moyenne Cp refléte bien I'étendue de la plage

d’efficacité du profil obtenu en multipoint.

Nous introduisons enfin 4 la figure 5.19 une comparaison des vitesses de convergence
pour les quatre optimisations menées. Les fonctions cofit F' sont divisées par leur
valeur initiale F, afin de pouvoir comparer les courbes. On constate que pour les

optimisations ponctuelles, Ia vitesse de convergence vers 'optimum décroit avec
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Tableau 5.2 Cp & differents M, pour le profil initial et les profils optimisés selon
les différentes formulations

Cp(Mo, = 0.705) | Cp(My = 0.73) | Cp(My = 0.755) Cp

(gain) (gain) (gain) (gain)

profil initial 0.0134 0.0213 0.0746 0.0415
ponctuelle 0.0102 0.0189 0.0641 0.0374
(Mo = 0.705) 23.9% (11.3%) (14.1%) (9.9%)
ponctuelle 0.0119 0.0107 0.0282 0.0228
(Moo = 0.73) (11.2%) 49.8%) (62.2%) (45.1%)
ponctuelle 0.0186 0.0147 0.0174 0.0230
(Mo = 0.755) (-38.8%) {31.0%) (76.7%) (44.6%)
multipoint 0.0101 0.0105 0.0202 0.0174
(24.6%) (50.7%) (72.9%) (58.1%)

le nombre de Mach de design et que l'optimisation menée avec la formulation

multipoint requiert un grand nombre d’itérations de 'optimiseur afin de converger.

Notons qu’une itération de 'optimiseur consiste en une prise de gradients de la

fonction cotit et d'une recherche en ligne (voir annexe II). Une prise de gradient

nécessite 13 évaluations de configurations pour lesquelles le sous-probléme servant

& trouver « tel que Cp = (] est lancé a chaque fois. Chaque itération peut donc

nécessiter autour d’une centaine d’appels au solveur. Comme la formulation mul-

tipoint nécessite 39 itérations pour converger vers un optimum, il faut autour de

deux semaines de calcul pour obtenir un optimum.

Les aspects de la méthode appliquée au profil NACAQ012 qui n’étaient pas satisfai-
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Figure 5.19 Evolution de la fonction cofit en fonction du nombre d’itérations de
I'optimiseur

sants ont donc été résolus avec succés dans cette application. La méthode s’applique
bien pour un profil initial mieux adapté au régime transsonique, 'imposition de la
contrainte d’épaisseur permet efficacement d’obtenir des profils similaires au profil
initial et I'utilisation d’un design d’expérience s’est avérée utile pour effectuer un

premier tri des variables de design.

Cette application a permis de confirmer que P'utilisation de NURBS est efficace
pour obtenir des profils lisses sans irrégularités géométriques, méme lorsque des va-
riables permettant d’exercer un controéle plus local sur 1a NURBS sont sélectionnées
comme variables de design. De plus, les profils ne présentent pas d’effets d’optimi-
sation localisée et possédent de bonnes performances sur une plage de nombre de
Mach lorsqu’on combine la représentation NURBS & une formulation multipoint
du probléeme d’optimisation. Toutefois, la structure nécessite encore beaucoup de

temps de calcul et de ressources informatiques.
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CONCLUSION

Ce mémoire a présenté en détail une méthodologie applicable au probléme de Popti-
misation aérodynamique des profils d’aile en régime transsonique. Les composantes
principales de cette méthodologie comprennent un modéle de paramétrisation basé
sur les NURBS, un solveur aérodynamique Navier-Stokes et un algorithme d’opti-

misation SQP.

Les essais menés sur le profil NACAQ012 et sur le profil transsonique ont permis
de démontrer la pertinence d’'utiliser la représentation NURBS lors d’un proces-
sus d’optimisation. Dans les huit cas considérés, nous avons obtenu des gains de
performances significatifs au point de design (de 23% a 76%) sans que les profils op-
timaux ne soient bossé ni ne comportent de changement de courbure. Les résultats
montrent également que la formulation multipoint du probléme combinée & une
représentation NURBS des profils est efficace afin d’obtenir des profils présentant

de bonnes performances sur une plage de nombre de Mach.

Le cas du profil NACAQ012 était utile pour fins de comparaisons avec certains
résultats de recherches antérieures, mais il contenait certaines faiblesses pour une
application industrielle, notamment au niveau du contréle de 'épaisseur et de la
sélection des variables. Ces lacunes ont été corrigées lors des essais avec le pro-
fil transsonique. Le choix d’un profil mieux adapté pour le régime de vol étudié a
d’abord permis de mieux comprendre les problémes liés & la minimisation de la trai-
née en régime transsonique, notamment apparition de changements de courbure

sur 'extrados.

De plus, la meilleure sélection des variables de design & I'aide d’un design d’expé-

rience a permis d’exercer un controle un peu plus local sur le profil. Nous avons



112

ainsi pu montrer que méme en exercant un controle local sur la courbe, les NURBS
possédent une influence assez globale pour empécher la formation d'irrégularités
sur les profils, ce qui était 'hypothése de base de cette recherche. Seul le pro-
fil transsonique optimisé avec la formulation ponctuelle au régime le plus sévére
(M = 0.755) comportait un plateaun sur 'extrados s’approchant d’un changement

de courbure.

L’imposition d’une contrainte portant sur ’épaisseur maximale a permis d’obtenir
des profils optimaux correspondant plus & la forme du profil initial. La contrainte
sur I'épaisseur maximale n’est pas tout a fait conforme aux besoins d’une applica-
tion industrielle (ot les dimensions et la position des longerons ainsi que la surface
intérieure du profil doivent étre controlées), mais elle est rapide & implémenter et
permet de vérifier qu’il est possible d’utiliser de telles contraintes dans la structure

d’optimisation mise en place.

Il serait utile d’apporter encore quelques améliorations pour rendre cette méthode
utile pour des applications en milieu industriel. D’abord, il faudrait améliorer la
technique d’optimisation utilisée afin de réduire les possibilités d’obtenir un mi-
nimum local. Nous avons démontré que la séparation des variables ainsi que la
technique de réduction du pas étaient efficace pour avancer vers un minimum plus
global de la solution, mais les résultats obtenus avec le cas du profil transsonique
illustrent qu’il est toujours possible d’obtenir des minimums locaux. De plus, la
structure mise en place met beaucoup de temps & converger vers un optimum (jus-
qu’a deux semaines dans le cas de la formulation multipoint du profil transsonique).
I faudrait donc trouver une méthode permettant de résoudre le sous-probleme plus
rapidement ainsi qu'un algorithme d’optimisation plus rapide (I'utilisation d’un lo-
giciel d’optimisation permettant de calculer les gradients séparément serait trés
efficace si un ordinateur & plusieurs processeurs était disponible). Enfin, il serait

important de pouvoir inclure I'épaisseur et la position des longerons dans la modéli-
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sation du profil ainsi que de pouvoir calculer 'aire intérieure du profil afin d’imposer

des contraintes semblables & celles requises en industrie.

Certains aspects intéressants du probléme n’ont pas été étudiés mais pourraient
étre utile & un meilleur contréle des résultats. Le nombre de points de design utilisé
avec la formulation multipoint a été fixé a trois et leur pondération était toujours
égale (w; = 1) dans les deux cas étudiés. Il pourrait étre intéressant de vérifier
I'influence du nombre de points de design ainsi que de leur pondération. De plus,
si on accélére la méthode d’optimisation, on pourrait vérifier si 'utilisation de plus

de variables de design conduit & de meilleurs résultats.

Finalement, une fois la minimisation de la trainée en régime transsonique mise en
place de facon efficace, on pourra I'inclure dans un procédé d’optimisation multi-
disciplinaire en la combinant avec une maximisation de la portance en condition
de décollage et en condition d’atterissage. Pour en arriver 14, il faudra d’abord
développer une méthodologie permettant de bien représenter les profils multicorps
a P'aide des NURBS et permettant de cibler les variables de design importantes
pour une maximisation de la portance. Il faudra ensuite poursuivre les recherches

en optimisation multi-disciplinaire afin de bien formuler le probléme.
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ANNEXE I

DESCRIPTION DES NURBS

Les NURBS sont des fractions rationelles de B-splines. Afin de comprendre com-
ment elles sont construites, il faut d’abord introduire les concepts des fonctions de

base des B-splines et du vecteur nodal.
Le vecteur nodal est constitué d’une suite croissante de (m-1) nombres réels appe-

lés noeuds : U = {u,, ..., un }. Le vecteur nodal est donné sous la forme suivante :

U={a,..,a,u u b,...,b
g eey Wy Uptds ooey Um—p—15 Uy ooy
N

p+l p+1

ou m = n + p, n étant le nombre de points de controle utilisés et p 'ordre de la

NURBS.

Les fonctions de base de B-spline de degré p (ou encore d’ordre p + 1) sont définies

de fagon récursive en fonction des noeuds du vecteur U :

1 st u; S u < Uy
Nio(u) =
0 sinon
U — U, Ujppr1 — U
N, (u) = ——2—N,,_ et T ON
ip(1) Uiry — Uy 1(w) + Uirprr — Uirs i+1,p-1(u)

La figure 1.1 illustre les fonctions de base de degré p =3 pour 6 points de controle

(n = 6).
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Figure I.1 Fonctions de base de degré 3 pour 6 points de controle, U =
{0,0,0,0,1/3,2/3,1,1,1,1}

Une NURBS & n points de contrdle et de degré p est construite de la fagon suivante :

C(u) = ZRi’p(u)Pi

avec

_ N p(w)w;
2 im0 Nip(u)w;

Rip(u)

Une NURBS est donc définie par le degré p des fonctions de base qui sont utili-
sées dans sa construction et par les coordonnées et les poids w; de ses n points de
contrdles F;. Les NURBS différent des B-splines par I'introduction d’une pondéra-
tion des fonctions de base. Notons que si tous les poids sont égaux a w; = 1, la

NURBS devient une B-spline.
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On constate donc que le choix du nombre de points de controle n influencera le
nombre de noeuds du vecteur nodal, ce qui influencera & son tour les fonctions de

base des B-splines.

Un point de controle P; influence la courbe C(u) sur la plage u € [u;, Uippi1)-
Le degré de la NURBS détermine donc effet plus ou moins global qu’auront les
points de contrdle. Plus le degré des fonctions de base est élevé, plus elles exercent
une influence sur une large portion du domaine. Les NURBS de degré 3 assurent
une continuité de la courbe, de sa tangente et de sa courbure tout en permettant
de garder un contréle local sur la courbe. Le degré p = 3 sera donc utilisé pour la

représentation des profils lors de ce travail.

Le nombre de points de controle n utilisé joue également un roéle important sur
la zone d’influence qu’auront chacun de ces points. En effet, le nombre de noeuds
(m + 1) du vecteur nodal U augmente avec n (m = n + p), ce qui fait diminuer la
distance entre chaque noeud. Comme un point de controle P; exerce une influence
sur la courbe seulement entre les noeuds u; et u;yp41, la zone d’influence de ce
point diminuera si le nombre de points de controle augmente. Comme le degré de
la NURBS est constant & p = 3, on peut jouer sur le nombre de points de contrdle

pour que l'influence de chacun des points soit plus ou moins globale.

Cette bréve description des NURBS contient Vinformation nécessaire a leur utili-
sation dans le contexte d’optimisation aérodynamique. Les détails sur les NURBS

sont données dans [27].
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ANNEXE II

ALGORITHME D’OPTIMISATION DONLP

La méthode d’optimisation DONLP, telle que disponible dans iSIGHT 7.0, est une
méthode de type SQP développée par Spellucci [31] pour résoudre le probléme

d’optimisation suivant, écrit sous sa forme générale :

min  f(x) (I1.1)
T
tel que : hi(z) = 0, i1=1,..,n
g](m) Z O: J: 17 , M

ot les premiéres et deuxiémes dérivées de f, h; et g; sont considérées comme conti-
nues. La solution locale du probléme de minimisation (z*) satisfait 4 la condition

de Kuhn-Tucker, soit :
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La méthode SQP calcule d’abord une direction de descente d & partir d'un point

initial z*. La direction de descente est la solution du probléme quadratique suivant :

1
min  gy(d) = V f(@®)d + —2—dT Bid (11.3)
t.q.  Vh(z))Td +hi(z") =0, i=1,...,n

V(¥ d + g;j(z*) > 0, j=1,.,m

By, est une matrice choisie symétrique positive semi-définie. Elle est une estimation
du Hessien du Lagrangien augmenté du probléme. Cet estimé est d’abord posé 4
la matrice identité et est graduéllement mis a jour au cours des itérations & Paide
de la méthode de Pantoja-Mayne [19]. Cette fagon de construire le Hessien permet

d’éviter d’avoir a le calculer, ce qui serait trés coliteux en appels au solveur.

Lorsque le probléme quadratique est solutionné, la direction de descente d est utilisé

afin d’incrémenter le vecteur de design :

2t = 2F 4 o) dF (11.4)

oll 0; est le pas de descente tel que o > 0 et est calculé de telle sorte que la valeur
fonction mérite ¢ diminue. La fonction mérite tient compte des f, h; et g; et est

définie par :

min® = f(z) ~ Zlﬁj min{0, g;(z)} + ;mm(zn (IL.5)
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Le pas o, est calculé & l'aide d’interpolations et de recherche en ligne afin de
réduire la fonction mérite ®. Lorsqu’un pas o est déterming, le vecteur de design
est incrémenté selon 1'équation 11.4. Une nouvelle prise de gradients est effectuée et
on vérifie si le nouvean vecteur de design 2%+ vérifie la condition de Kuhn-Tucker.
Si tel est le cas, le minimum z* est trouvé, sinon 'optimiseur calcule une nouvelle

direction de descente d, et ainsi de suite.

Ces grandes lignes de la méthode d’optimisation SQP doivent &tre bien saisies
afin de pouvoir mieux régler 'optimiseur lors du processus d’optimisation. Plus de

détails sur la méthode DONLP sont contenus dans [31].
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ANNEXE III

SOUS-PROBLEME POUR LE CAS TRANSSONIQUE

Le sous-probléme de la formulation du probléme d’optimisation avec séparation des
variables (3.5) permettant de déterminer « tel que Cp, = C] est traité efficacement
avec I'algorithme DONLP lors des essais sur le profil NACA0012 (section 4). Tou-
tefois, cet algorithme a éprouvé des difficultés 4 résoudre le sous-probléme lors des

essais sur le profil transsonique (section 5).

La courbe de U, vs o pour un profil non-décroché est habituellement monotone avec
une pente constante, comme l'illustre la figure II1.1. Lors de 'application au profil
NACAQ012, les variables de design sélectionnées ne donnaient pas a Poptimiseur
la possibilité de créer des profils présentant des courbes de Cp vs « irréguliéres.
L’algorithme DONLP, qui utilise des prises de gradients pour trouver une direction

de descente, pouvait ainsi résoudre assez rapidement le sous-probléme.

Lors de I'application au profil transsonique, les variables sélectionnées permettent
4 DPoptimiseur d’exercer un contrdle plus local sur la forme du profil. Un type
particulier de profil est ainsi apparu, soit des profils comportant des double-chocs.
Ces profils sont caractérisés par un changement de courbure sur la partie avant de
I'extrados, tel quillustré & la figure II1.2. A faible angle d’incidence, deux chocs
sont présents sur la surface supérieure du profil. En faisant augmenter «, on atteint
un o tel que le premier choc disparait. Les courbes de C, du profil de la figure
II.2 & o = 3° et a = 6° pour M, = 0.73 sont illustrées 4 la figure I11.3. On y voit

la transition de deux chocs & un choc sur Pextrados.
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Figure I11.2 Exemple de profil entrainant un double-choc sur I'extrados
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Figure II1.3 Courbes de C, du profil illustré & la figure I11.2 & deux différents angles
d’incidence
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La disparition du premier choc entraine un saut dans la courbe de C7, vs o lorsqu’on

atteint o*. Cette discontinuité est visible sur la figure I11.4.
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Figure 111.4 Courbe C}, vs a typique pour un profil présentant un double-choc

L’algorithme d’optimisation DONLP n’est pas efficace pour traiter des courbes
comportant de telles discontinuités, surtout si Ia discontinuité survient autour de
la solution du sous-probléme. En effet, la continuité de la premiére dérivée est une
des hypothéses de base des méthodes SQP (voir annexe II). Nous avons donc eu &
implémenter un algorithme capable de détecter si une discontinuité est présente et

de résoudre le sous-probléme si tel est le cas.

Comme Poptimiseur ne sait jamais si le profil analysé comporte un double-choc ou
non, I'algorithme effectue d’abord quelques itérations avec une méthode de Newton
afin de trouver « tel que C, = C7. Il ne faudra jamais plus de 8 itérations pour
trouver le bon angle d’attaque si le profil est régulier. Lorsque 'algorithme atteint
8 itérations, cela signifie que nous sommes en présence d’un profil avec deux chocs.

Une méthode dichotomique est alors utilisée en partant de la meilleure solution
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calculée lors des 8 itérations précédentes. La monotonie de la courbe Cp vs «

assure de converger vers la solution, mais au prix de plusieurs appels au solveur.



