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INTRODUCTION 

 

Les conditions givrantes lors du vol d’un avion  ont pour conséquences une accrétion plus ou 

moins importante de glace sur la surface de l’appareil. Cette accrétion peut avoir de lourdes 

conséquences en termes d’efficacité aérodynamique, de mobilité des commandes de vol ou 

encore provoquer l’obstruction de certains capteurs comme les sondes Pitot (Mirzaei, 

Ardekani, & Doosttalab, 2009).  Ainsi, le givrage serait responsable de près de 17% des pertes 

de contrôle en vol d’après l’International Air Transport Association (I.A.T.A., 2016). Certains 

cas de givrage peuvent mener à de catastrophes de grande ampleur comme la tragédie du vol 

Rio-Paris en 2009 (Conversy, Chatty, Gaspard-Boulinc, & Vinot, 2014). La Figure 0.1 

présente l’aspect d’une aile touchée par le givrage. 

 

 

Figure 0.1 Aile présentant une accrétion de glace 
Tirée de Ourairspace (2015)  

 

Pour remédier à ce phénomène de givrage, plusieurs types de systèmes sont de nos jours 

installés sur les avions. Ils se distinguent en deux grandes catégories : les systèmes antigivrage 

et les systèmes de dégivrage (FAA, 2006). La première catégorie consiste à effectuer un 
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traitement préventif pour éviter la formation de glace sur l’appareil via, par exemple, des 

traitements de surface chimiques ou encore des zones chauffantes. La seconde catégorie, les 

systèmes de dégivrage, a pour but de retirer et déloger la glace déjà accrétée sur l’appareil. 

Leur mise en œuvre se fait avec des zones chauffantes mises en action de manière périodique 

ou bien par des boudins gonflables qui brisent les blocs de glace, par exemple au niveau du 

bord d’attaque d’une aile (FAA, 2006). Cependant, cette mise en fonctionnement des systèmes 

de dégivrage présente un risque potentiel que les blocs de glace délogés entrent en collision 

avec des éléments vitaux de l’avion, tels que l’empennage horizontal, ou soient ingérés par les 

moteurs (Papadakis, Yeong, & Suares, 2007). Lors de la phase préliminaire de conception d’un 

avion, il est ainsi capital de placer les moteurs dans une zone minimisant les risques d’ingestion 

de blocs de glace.  

 

Le présent projet de recherche s’insère dans celui plus global de conception d’un avion à 

géométrie novatrice de type Blended-Wing-Body (BWB). Au début de la présente recherche, 

le positionnement des moteurs n’avait pas été défini de façon précise et était dépendant, entres 

autres, des résultats de trajectoires des blocs de glace. Le champ de vitesse autour de l’avion 

sans ses moteurs a déjà été déterminé grâce à la CFD (Velázquez Salazar, Weiss, & Morency, 

2015). L’objectif principal est de développer un outil de simulation 3D de trajectoires de blocs 

de glace de formes sphérique et de plaque plane dans un écoulement non uniforme, en 

proposant un nouveau modèle de moment dynamique pour la plaque plane en rotation. Ce 

moment dynamique sera une extension 3D d’un modèle 2D proposé dans les années 1980 

(Tachikawa, 1983). Pour simuler la trajectoire d’une particule dans un écoulement, l’étude de 

la littérature permet de retenir un modèle Lagrangien pour décrire le mouvement d’une 

particule de glace dans un champ de vitesse fluide. Ce dernier étant non uniforme, la création 

d’un module d’interpolation de vitesse sera nécessaire pour déterminer les trois composantes 

de vitesse en tout point à l’intérieur du domaine fluide. Le choix de corrélations permettant de 

définir les coefficients aérodynamiques et l’implémentation des quaternions pour définir 

l’orientation de la particule dans le cas d’une plaque plane seront les étapes majeures de 

l’implémentation numérique du modèle. Ces coefficients permettent de déterminer les forces 

aérodynamiques subies par la particule de glace et ainsi obtenir les équations de mouvement. 
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Par la suite, la résolution des équations du mouvement se fera sous MATLAB par une méthode 

Runge-Kutta. Tous les concepts énoncés dans cette introduction seront passés en revue de 

façon détaillée dans les chapitres suivants. Après validation des codes avec les travaux déjà 

effectués dans la littérature pour le calcul de la trajectoire 3D d’une sphère (Holmes, 2004) et 

d’une plaque plane (Richards, Williams, Laing, McCarty, & Pond, 2008), la comparaison du 

nouveau modèle de moment dynamique sera effectuée vis-à-vis du modèle proposé par 

Richards et al. (2008). La comparaison se fera sur des cas tests de la littérature avant de passer 

à une confrontation des modèles dans le cadre de l’application autour du BWB. Les résultats 

présenteront les trajectoires 3D autour du BWB dans une phase de vol à basse vitesse ainsi que 

des cartographies présentant les empreintes des trajectoires dans un plan transversal à l’arrière 

de l’appareil, 20 m en aval du nez de l’avion. 

 

Dans un premier chapitre sera effectuée une étude de la littérature passant en revue le concept 

de l’avion BWB et l’état de l’art en ce qui concerne les méthodes numériques et expérimentales 

de calculs de trajectoires appliquées à l’aéronautique. Cette phase de recherche bibliographique 

permettra d’identifier quels modèles doivent être mis en œuvre pour atteindre l’objectif 

d’effectuer des simulations de trajectoires 3D. La méthodologie sera au cœur du chapitre 

suivant, mais de façon non détaillée pour ne pas être redondante avec le CHAPITRE 3. Ce 

dernier, sous forme d’article,  traitera des modèles mathématiques et de la méthodologie 

employée et détaillera le travail mené conjointement avec les outils numériques de CFD et 

MATLAB, pour obtenir les trajectoires 3D dans un écoulement non uniforme. Ce chapitre aura 

pour but de détailler les modèles ainsi que de justifier leur choix, et présentera en détail 

l’implémentation de la principale contribution scientifique de ce travail qui est le modèle de 

moment dynamique de la plaque plane en rotation. Par la suite, et toujours dans le même 

chapitre, la phase de validation sera présentée en vue d’établir la cohérence du code vis-à-vis 

de la littérature, ce qui fera office de validation externe pour les modèles développés. L’article 

présentera également les résultats obtenus autour du BWB avec la comparaison entre les 

modèles de la littérature et le modèle tout juste développé. 
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Pour terminer, un retour sur les résultats et leur analyse sera menée dans le dernier chapitre 

pour étoffer davantage le contenu de l’article et suggérer, mais de façon non définitive, les 

endroits les plus sécuritaires pour placer les moteurs vis-à-vis du danger dû à l’ingestion des 

blocs de glace issus du dégivrage. Ce chapitre sera également l’occasion d’approfondir la 

compréhension du comportement des blocs de glace dans un écoulement en fonction de leur 

forme (i.e. sphérique compacte ou plaque plane), ce domaine étant assez peu fourni en données 

expérimentales et numériques à l’heure actuelle.  Des recommandations pour un travail futur 

seront également formulées.



 

CHAPITRE 1 
 
 

REVUE DE LITTÉRATURE 

1.1 La géométrie Blended-Wing-Body (BWB) 

Les passagers aériens sont particulièrement habitués à voir et à voyager dans des avions à 

géométrie conventionnelle de type ailes-fuselage, ou TAW pour Tube-And-Wings en anglais. 

Néanmoins des études menées par Boeing à la fin des années 1980 ont montré que la géométrie 

TAW n’était pas la plus efficace d’un point de vue finesse aérodynamique, à savoir le rapport 

portance sur traînée, et consommation de carburant (Liebeck, 2004). L’idée est alors venue de 

mettre à l’étude une géométrie novatrice qui permettrait d’atteindre les objectifs de réduction 

de consommation : la géométrie Blended-Wing-Body (BWB), ou Fuselage Intégré en français. 

En effet, toujours d’après Liebeck, les études préliminaires sur une géométrie BWB ont montré 

une potentielle réduction de 15% de la masse au décollage et une réduction de 27% de la 

consommation par siège passager et par mile. Ces études, menées conjointement avec la 

NASA, ont donné naissance au projet X-48B qui a effectué son premier vol test au début de 

l’année 2007 (Figure 1.1). McDonnell Douglas était à l’origine du projet d’aile volante avant 

sa fusion avec Boeing et les résultats préliminaires donnaient déjà des chiffres similaires en 

termes de réduction de consommation et présentaient des améliorations de 12% sur la masse à 

vide en ordre d’exploitation (Potsdam, Page, & Liebeck, 1997).  Ces progrès en matière de 

consommation sont en lien avec les caractéristiques aérodynamiques de la configuration BWB 

avec, notamment, l’absence de l’empennage horizontal arrière. Ainsi une configuration BWB 

confère une augmentation de la finesse maximale de l’ordre de 20% par rapport à une 

géométrie conventionnelle (Qin et al., 2004), ce qui se traduit par une diminution de la traînée 

à portance équivalente. 
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Figure 1.1 Démonstrateur Boeing/NASA X-48B 
Tirée de NASA (2010)   

 

Au sein du Laboratoire de Thermofluide pour le Transport (TFT) de l’ÉTS, un avion de type 

BWB régional d’une capacité d’une centaine de passagers est en cours de développement 

numérique (Velázquez Salazar et al., 2015). La forme générale de l’appareil est déjà à un stade 

avancé, et est présentée sur la Figure 1.2. L’aperçu visuel a été obtenu avec le logiciel 

Paraview.  

 

 

Figure 1.2 Vue 3D de l’avion Blended-Wing-Body  
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À ce stade du développement, la stabilité de l’appareil a été profondément étudiée pour 

déterminer la configuration géométrique optimale (Delecroix & Morency, 2016). Pour l’heure, 

le choix de la motorisation ainsi que son emplacement sur l’appareil sont en cours de définition. 

L’emplacement des moteurs dépend grandement des risques d’ingestion de blocs de glace en 

phase de dégivrage. Il conviendra ainsi de bien choisir cet emplacement qui devra se situer 

dans une zone à faible risque de passage de blocs de glace. Cette étude des trajectoires de blocs 

de glace autour de l’appareil n’est pas propre au BWB et certains scientifiques, Papadakis et 

Suares en tête, se sont penchés sur la simulation de trajectoires de blocs de glace (Papadakis, 

Yeong, & Suares, 2007), comme décrit dans le paragraphe qui suit. 

 

1.2 Calculs de trajectoire de particules dans un milieu fluide 

Le calcul de la trajectoire de débris dans un fluide est un sujet relativement peu documenté 

dans la littérature encore aujourd’hui.  Certains auteurs ont néanmoins effectué des recherches 

pour tenter de caractériser ce phénomène. Les forces et moments aérodynamiques influençant 

la trajectoire d’un débris de forme quelconque donné sont complexes à caractériser. Le 

domaine offrant le plus de résultats de recherches en ce qui concerne la trajectoire d’objets 

dans un écoulement est le génie civil. En effet, l’étude des dégâts causés par des vents violents 

ou des tornades ont poussé les chercheurs à étudier la trajectoire de débris comme des tuiles 

de toit par situation de grand vent. Des modèles bidimensionnels ont été proposés, pour 

caractériser par exemple la trajectoire de débris compacts et de plaques planes (Baker, 2007). 

Baker arrive à la conclusion que les paramètres capitaux caractérisant la trajectoire d’un débris 

exposé à un vent relatif sont les ratios du poids par la traînée et les caractéristiques inertielles 

du débris considéré. Holmes a quant à lui investigué sur les vitesses d’impact au sol de débris 

en forme de sphères ainsi que la distance que pouvait parcourir un débris avant de toucher le 

sol, concluant que la composante de traînée verticale induite (i.e. parallèle à la composante 

verticale de vitesse relative)  par la chute d’un débris n’était pas à négliger et causait un 

rallongement du temps de vol (Holmes, 2004). Ainsi, même dans le cas d’un vent 

unidirectionnel horizontal, la chute de l’objet sous l’effet de la gravité induira des phénomènes 

aérodynamiques verticaux. Néanmoins, les études 2D sont assez limitées par le fait que la 
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plupart des phénomènes atmosphériques tels que les vents présentent des structures 3D. C’est 

ainsi que Richards a étudié les caractéristiques en 3D du vol de débris, notamment d’objets en 

forme de plaques planes ou de cylindres (Richards, 2010). Dans une autre étude, Richards et 

al. ont mené conjointement des études expérimentales en soufflerie et des études numériques 

pour montrer que, dans le cas d’une plaque plane, le rapport longueur sur largeur, appelé 

Surface Ratio (SR) et l’orientation par rapport au vent relatif étaient des facteurs-clés 

influençant la trajectoire du débris de forme plane (Richards et al., 2008). L’hypothèse 

principale dans l’étude des plaques planes par Richards et al. est de ne considérer uniquement 

que la composante de force aérodynamique normale à la plaque. Ceci simplifie la modélisation 

aérodynamique de la plaque plane car il y a un seul coefficient à déterminer : le coefficient de 

force normal, qui est appelé CN. Ce coefficient a été déterminé par Richards de façon 

expérimentale, et il s’avère qu’il ne dépend que de l’angle d’attaque α et de l’angle 

d’inclinaison β que forme l’écoulement par rapport à la plaque, et ce pour un SR donné. 

Richards a ainsi créé une base de données et a publié les graphes qui seront digitalisés pour 

recréer la base de données et ainsi injecter les coefficients dans la modélisation. Richards et al. 

sont parmi les rares auteurs à présenter un résultat de trajectoire 3D pour une plaque plane, 

modèle qui servira plus loin pour valider le code de trajectoire développé dans ce mémoire 

(Richards et al., 2008). L’implémentation du code de trajectoire pour une sphère est plus 

directe car l’orientation de la sphère n’entre pas en jeu de par la rotation négligée. La seule 

force aérodynamique sur la sphère est ainsi uniquement la trainée. 

 

Cependant, la revue de littérature sur la modélisation de la trajectoire d’une plaque plane dans 

un écoulement laisse apparaître un facteur sensible dont la forme mathématique générale est 

loin de faire l’unanimité parmi les chercheurs : le moment dynamique de la plaque plane en 

rotation. Plus généralement, les effets dynamiques et la compréhension de ceux-ci mobilisent 

encore beaucoup de chercheurs (Omoware, Maheri, & Azimov, 2014; Xi & Mohseni, 2013). 

Le moment dynamique, qui résulte de la combinaison d’effets aérodynamiques et inertiels 

lorsque la plaque plane est mise en rotation, a été modélisé différemment suivant les études :  

• moment dynamique constant (Suares, 2005); 
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• moment dynamique 2D dont le coefficient est linéaire avec la vitesse de rotation, et qui 

admet une valeur maximale limitant la vitesse de rotation (Tachikawa, 1983); 

• moment hybride, de forme non conventionnelle, faisant intervenir la vitesse relative du 

fluide et un terme pseudo-quadratique pour la vitesse de rotation (Richards et al., 2008). 

 

Dans le cadre du présent travail de recherche, le moment dynamique hybride a été dans un 

premier temps retenu pour valider le code de trajectoire avant de passer à l’extension 3D du 

modèle linéaire décrit par Tachikawa (1983). Ce développement du modèle 3D-linéaire (cette 

dénomination sera utilisée par la suite pour désigner le modèle développé dans ce mémoire) a 

été motivé par certains aspects incohérents avec le comportement physique attendu résultant 

de l’application du modèle hybride, comme par exemple un arrêt de la rotation de la plaque 

plane lors de son mouvement. Cet aspect et les comparaisons entre le modèle hybride (Richards 

et al., 2008) et le modèle 3D-linéaire seront détaillés dans la suite de ce mémoire. 

 

Pour pouvoir précisément déterminer les efforts aérodynamiques sur une plaque plane, il faut 

connaître son orientation par rapport au vent relatif. Généralement, l’orientation en 3D d’un 

corps est caractérisée par trois angles que l’on appelle les angles d’Euler : Ψ, θ et Φ. Dans le 

jargon aéronautique, ces angles sont assimilés respectivement au lacet (autour de Z), au 

tangage (autour de Y) et au roulis (autour de X). Dans le cas d’études du vol de plaques planes, 

Fu et al. proposent de caractériser l’orientation de la plaque plane par une méthode plus 

complexe que les angles d’Euler : les quaternions (Fu, Huang, & Gu, 2013). Cette méthode, 

qui paraît lourde au premier abord, permet de pouvoir couvrir toute la plage d’orientations 

possibles autour des trois axes sans risquer d’être bloqué par des valeurs singulières, 

phénomène appelé le blocage de cardan. Ce phénomène intervient lorsque deux axes parmi 

ceux de roulis, tangage et lacet se retrouvent alignés, ce qui se traduit par la perte d’un degré 

de liberté et donc un mouvement restreint en 2D. Le blocage de cardan est illustré à la Figure 

1.3. Historiquement parlant, la mission lunaire Apollo 11 a été victime de ce blocage de cardan 

lorsque sa centrale inertielle, composée de cardans, s’est retrouvée en condition de blocage. 

Cela a valu à la NASA d’être plus précautionneuse pour les missions suivantes (Hoag, 1963). 
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Figure 1.3 Illustration du blocage de cardan 
Adaptée de Fauvel (2012) 

 

La figure précédente permet ainsi de mieux visualiser ce phénomène qui risquerait de bloquer 

la plaque plane dans des rotations bidimensionnelles si au cours de son mouvement elle était 

amenée à passer par ce genre de configurations. L’emploi des quaternions, qui ensemble 

forment un vecteur de dimension quatre, permet de s’affranchir de ce problème. En effet, la 

modélisation de la rotation ne se fait plus directement autour des axes des angles d’Euler mais 

autour d’un axe dirigé par un vecteur unitaire quelconque. Ainsi pour une orientation donnée, 

une seule rotation autour de cet axe quelconque est effectuée plutôt que trois rotations 

successives. Les quaternions sont quatre scalaires définis à partir des angles d’Euler (Suares, 

2005) caractérisant l’orientation à un moment donné, comme présentés par l’équation (1.1). 

 

ଵݍ  = cos ൬2ߔ൰ cos ൬2ߠ൰ cos ൬2ߖ൰ + sin ൬2ߔ൰ sin ൬2ߠ൰ sin ൬2ߖ൰ 

ଶݍ = cos ൬2ߔ൰ sin ൬2ߠ൰ sin ൬2ߖ൰ − sin ൬2ߔ൰ cos ൬2ߠ൰ cos ൬2ߖ൰ 

ଷݍ = −cos ൬2ߔ൰ sin ൬2ߠ൰ cos ൬2ߖ൰ − sin ൬2ߔ൰ cos ൬2ߠ൰ sin ൬2ߖ൰ 

ସݍ = sin ൬2ߔ൰ sin ൬2ߠ൰ cos ൬2ߖ൰ − cos ൬2ߔ൰ cos ൬2ߠ൰ sin ൬2ߖ൰ 

 

 

 

 

(1.1) 
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L’utilisation des quaternions ainsi que les équations complémentaires qui en découlent pour 

caractériser une plaque plane en rotation seront davantage détaillées dans le chapitre suivant 

traitant de l’implémentation mathématique du code de trajectoire.  

 

Le calcul de trajectoires de débris a également été repris dans le domaine aéronautique, 

notamment dans le cas du dégivrage. C’est ainsi que Papadakis et al. se sont attachés à étudier 

la trajectoire de débris de glace autour d’avions. La difficulté pour ce type de simulation 

numérique est le caractère aléatoire de la forme, de la position initiale et des coefficients 

aérodynamiques des blocs de glace rencontrés (Papadakis, Yeong, & Shimoi, 2007). C’est 

ainsi que la plupart du temps, comme dans le cas du génie civil, les études se font sur des 

formes géométriques élémentaires telles que des sphères, plaques planes ou cylindres. De 

même il est relativement difficile, voire impossible de prévoir si un morceau de glace va ou 

non se briser en plein vol, ce qui bien entendu affectera sa trajectoire. Le détachement d’un 

bloc de glace est également un phénomène qui est sujet à des recherches pour déterminer 

quelles conditions provoquent un décollement de glace (Bennani, Villedieu, Salaun, & Trontin, 

2014; Scavuzzo, Chu, & Ananthaswamy, 1994). Ces inconnues en termes de formes ou 

conditions de détachement font que des études expérimentales sont souvent couplées au travail 

informatique dans le cadre de la recherche scientifique. Pour parer au caractère aléatoire de la 

forme et de la taille d’un bloc de glace susceptible d’être charrié, des expériences menées en 

soufflerie permettent, suite à des études statistiques et des moyens d’imagerie avancée, de créer 

des bases de données sur les géométries de blocs de glace les plus à-mêmes d’être rencontrées 

(Broughton, Owens, & Sims, 1996).  

 

Dans le cas des travaux de Papadakis et al., une étude paramétrique autour d’un jet d’affaires 

a été menée pour déterminer les situations où les plaques de glace avaient une plus forte 

probabilité de frapper le fuselage en aval ou d’être ingéré par les moteurs. Ainsi les risques 

d’impact avec le fuselage sont accrus lorsque la vitesse de vol de l’avion diminue (Papadakis, 

Yeong, & Shimoi, 2007). Cette constatation est également soutenue par Widhalm, qui 

mentionne que l’influence de la rotation d’une particule sur l’étendue de la zone possible 

d’impacts est négligeable à haute vitesse mais croît lorsque la vitesse diminue (Widhalm, 
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2015). Cela est accentué également lorsque la circulation autour d’un profil augmente, ce qui 

peut être le cas en phase de décollage avec des dispositifs hypersustentateurs. Dans tous les cas 

d’études de blocs de glace de forme non conventionnelle, les caractéristiques géométriques et 

aérodynamiques des blocs sont issues d’une base de données provenant de résultats 

expérimentaux. À ce jour, les formes géométriques les plus courantes et répertoriées dans ces 

bases de données sont les plaques planes, disques et cornes entre autres (Papadakis et al., 2007).  

 

Ces incertitudes dans la capacité d’une simulation numérique à reproduire le phénomène de 

charriage de blocs de glace rendent les vols d’essais prépondérants sur les simulations chez les 

constructeurs. Par ailleurs, les autorités de certifications américaines comme la FAA stipulent 

que « Unpredicted ice shedding paths from forward areas such as radomes and forward wings 

(canards) have been found to negate the results of [numerical] analysis. For this reason, flight 

tests should be conducted to supplement trajectory and impingement analysis » (FAA, 2007).  

Ainsi s’ajoute une obligation de démontrer la sécurité de l’appareil vis-à-vis des risques de 

givrage et/ou d’impacts de glace par un vol test (Vukits, 2002), car de plus, une simulation 

peut difficilement prédire les dégâts causés par l’impact d’un bloc de glace sur la carlingue 

(FAA, 2007). Les vols d’essais se font directement en conditions givrantes, ou bien en plaçant 

l’avion à tester dans le sillage d’un appareil équipé d’une buse qui vaporise des gouttelettes 

d’eau sur l’avion testé (FAA, 2016). Ce genre de vol d’essai est illustré à la Figure 1.4. 

 

 

Figure 1.4 Vol d'essai grandeur nature avec buse givrante 
Tirée de FAA, 2016 



13 

Dans le cadre de l’étude menée dans ce mémoire, l’implémentation se fera exclusivement de 

façon numérique, avec, comme mentionné plus haut, des formes géométriques élémentaires 

pour simplifier la modélisation des blocs de glace : sphères et plaques planes.  

 

La recherche documentaire au sujet de la simulation numérique de trajectoires  permet de voir 

que le domaine est relativement peu étoffé. Néanmoins, un regroupement des informations, 

tirées des lectures dans le domaine de l’ingénierie éolienne et aérospatial  permet de dégager 

une méthodologie qui permettra de réaliser des simulations. Les éléments de base sont :  

• un module de résolution des équations du mouvement; 

• un module de détermination des coefficients aérodynamiques; 

• le champ de vitesse de l’écoulement; 

• dans le cas d’un écoulement non uniforme, un module d’interpolation des vitesses; 

• une implémentation des quaternions pour la plaque plane. 

 

Dans le cas présent, une architecture similaire sera considérée pour le programme de calcul de 

trajectoires. Les mouvements de particules de type sphères et plaques planes seront simulés. 

Les coefficients aérodynamiques, qui sont les seuls éléments de l’énumération ci-dessus pour 

lesquels des corrélations de la littérature seront choisies, ainsi que la méthodologie vont être 

décrits dans le chapitre qui suit. 

 

 

 

 





 

CHAPITRE 2 
 
 

MODÈLES MATHÉMATIQUES ET MÉTHODOLOGIE 

Ce chapitre traite de la théorie du calcul numérique de trajectoires et de son implémentation 

sous MATLAB, sans toutefois être trop exhaustif dans la mesure où le CHAPITRE 3 sera 

l’article complet soumis au Journal of Aerospace Engineering, qui reprendra une bonne partie 

des notions théoriques et méthodologiques de ce projet de recherche. 

 

2.1 Principes théoriques pour le calcul de trajectoires 

Pour étudier le mouvement d’une particule dans un écoulement il convient tout d’abord de 

définir les systèmes d’axes utilisés. Le repère général fixe (X, Y, Z) sera celui dans lequel la 

trajectoire sera étudiée tandis qu’un repère local (Xp, Yp, Zp) solidaire de la particule servira 

pour l’étude des forces, ainsi que des moments dans le cas de la plaque plane. Pour la suite de 

ce chapitre, les notations suivantes sont en vigueur :  

• u, v et w les composantes de vitesse du débris selon X, Y et Z dans le repère général 

fixe; 

• U, V et W les composantes de vitesse de l’écoulement selon X, Y et Z dans le repère 

général fixe; 

• Vrelm = [U-u; V-v; W-w] la vitesse relative de la particule par rapport à la vitesse du 

fluide, exprimée dans le repère local; 

• pour plus de concision, la notation suivante est employée : Vrelm = [urm, vrm, wrm]. 

 

Le calcul de trajectoire fait intervenir un des principes fondamentaux de la mécanique : le 

Principe Fondamental de la Dynamique (PFD), également appelé seconde loi de Newton (2.1). 

 

ሶݑܯ  	= ሶݒܯ ௑ܨ	 	= ሶݓܯ ௒ܨ	 	= ௓ܨ	 −  ݃ܯ

 

(2.1) 
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Dans ce système d’équations, les variables sont :  

• M la masse de l’objet (kg); 

• le point désigne la dérivée temporelle de u, v et w et donc l’accélération selon X, Y et 

Z (m/s²); 

• FX, FY et FZ  les résultantes des forces aérodynamiques appliquées respectivement selon 

X, Y et Z  (N); 

• g la composante selon Z du champ de pesanteur, prise comme étant égale à 9.81 m/s². 

 

L’accélération étant la dérivée seconde de la position, intégrer deux fois ce système d’équations 

donne la position de la particule au cours du temps et permet ainsi d’obtenir la trajectoire. Dans 

le cas d’étude de trajectoires de débris, les forces appliquées sont les forces aérodynamiques et 

la gravité. Les moments et l’orientation de l’objet par rapport à l’écoulement interviennent sur 

la dynamique de la particule. Ainsi, la rotation de l’objet doit être prise en compte dans la 

résolution, ce qui se matérialise par l’équation de moment (2.2). 

 

ܫ  ቎ ሶܳܲሶܴሶ ቏ = ࢚ࡹ	 −	൥ܴܲܳ൩ ܫ⋀ ൥ܴܲܳ൩  

(2.2) 

 

Cette expression fait intervenir les termes suivants :  

• I la matrice d’inertie de la plaque plane (kg·m²); 

• Ω=൥ܴܲܳ൩ la vitesse angulaire, sous forme vectorielle, de la plaque plane dans le repère 

local (rad/s); 

• Mt le moment total de la plaque plane dans le repère local (N·m); 

• ⋀ est l’opérateur produit vectoriel. 

 

Les équations précédentes constituent le modèle complet du  PFD : équations de quantité de 

mouvement (2.1) et équations de moments (2.2). Il est temps de détailler maintenant les 

spécificités propres à la plaque plane et à la sphère respectivement. 
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2.1.1 Modèles pour la plaque plane 

La plaque plane exposée à un écoulement est soumise à une force de trainée et à une force de 

portance. Ces forces, et notamment leurs directions, dépendent directement de l’orientation de 

la plaque. Ainsi, il est primordial de définir l’orientation de la plaque plane à chaque instant. 

Pour repérer cette orientation, un repère local à la plaque plane (Xp, Yp, Zp) est défini, dont les 

axes sont fixes par rapport à la plaque. Il suit ainsi ses mouvements et rotations à tout instant. 

L’orientation de la plaque plane est connue grâce aux angles d’Euler Ψ, θ et Φ qui 

correspondent respectivement au lacet, tangage et roulis, définis par rapport au repère général 

(X, Y, Z) fixe. L’illustration en est faite à la Figure 2.1. 

 

 

Figure 2.1 Définition de l'orientation de la plaque plane 

 

Sur la figure précédente, le repère de la plaque plane et le repère général ont été représentés 

avec la même origine, le centre de gravité de la plaque, pour faciliter l’illustration des angles. 

Néanmoins, l’emploi des angles d’Euler présente des soucis de pertes de degrés de liberté pour 

certaines valeurs particulières rencontrées. Ce phénomène, appelé blocage de cardan, a été 

décrit dans la revue de littérature du CHAPITRE 1.  

 

Pour offrir un modèle robuste qui évitera de se retrouver en situation de blocage de cardan, le 

modèle des quaternions (1.1) a été retenu. La combinaison des quatre quaternions permet de 

connaître, à partir des trois angles d’Euler de la plaque, son orientation globale en combinant 

les trois rotations d’Euler en une seule. Les quaternions permettent également de définir la 
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matrice de passage Rq qui permet de transposer un vecteur entre le repère de la plaque plane et 

le repère général, et vice-versa en inversant la matrice. L’expression de cette matrice (Suares, 

2005) est donnée par l’équation (2.3), où les quaternions ont été définis par l’équation (1.1).  

 

ܴ௤(ݍ) = ቎ݍଵଶ + ଷ²ݍ−ଶ²ݍ − ସ²ݍ ଷݍଶݍ2 + ସݍଵݍ2 ସݍଶݍ2 − ଷݍଶݍଷ2ݍଵݍ2 − ସݍଵݍ2 ଵଶݍ − ଷ²ݍ+ଶ²ݍ − ସ²ݍ ସݍଷݍ2 + ଷݍଵݍସ+2ݍଶݍଶ2ݍଵݍ2 ସݍଷݍ2 − ଶݍଵݍ2 ଵଶݍ − ଷ²ݍ−ଶଶݍ +  ସ²቏ݍ
 

(2.3) 

 

Cette matrice va ainsi permettre d’exprimer la vitesse du fluide dans le repère local pour 

pouvoir déterminer les forces aérodynamiques sur la plaque. De manière générale, l’expression 

Vrg d’un vecteur dans le repère général fixe et son expression Vl dans le repère local de la 

particule sont reliées par la relation donnée par l’équation (2.4). 

࢒ࢂ  = 	ܴ௤(ݍ)ࢍ࢘ࢂ ࢍ࢘ࢂ = 	ܴ௤(ݍ)ିଵ࢒ࢂ  

(2.4) 

 

La résolution dynamique du système fera également intervenir les quaternions. En effet, les 

quaternions étant redéfinis à chaque itération, leur variation est également caractérisée par un 

système d’équations différentielles, comme décrit par Suares (2005). Ce système est donné par 

l’équation (2.5). 

ଵሶݍ   = ଶݍܲ)0.5−	 + ଷݍܳ + (ସݍܴ + ଶሶݍ ଵݍߣ = ଵݍܲ)0.5	 − ସݍܳ + (ଷݍܴ + ଷሶݍ ଶݍߣ = ସݍܲ)0.5	 + ଵݍܳ − (ଶݍܴ + ସሶݍ ଷݍߣ = ଷݍܲ−)0.5	 + ଶݍܳ + (ଵݍܴ + ߣ	ܿ݁ݒܽ ସݍߣ = 1 − ଵଶݍ) + ଶଶݍ + ଷଶݍ +  (ସଶݍ

 

 

(2.5) 

 

Les dix équations différentielles formées par les systèmes (2.1), (2.2) et (2.5) forment 

l’ensemble des équations à résoudre pour calculer une trajectoire 3D. Les forces nécessaires à 

l’équation (2.1) se basent sur l’hypothèse que l’unique force aérodynamique appliquée sur la 

plaque plane est la force normale, qui s’applique en un point appelé le centre de pression 
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(Richards et al., 2008).  Ainsi, dans le repère local de la plaque, la résultante aérodynamique 

FP ne contient qu’une composante de force, celle selon Zp, qui est notée FZP. L’expression de 

cette force normale est donnée par l’équation (2.6). 

 

௓௉ܨ  =  ேܥ݈ܮ²|࢓࢒ࢋ࢘ࢂ|ߩ12
(2.6) 

 

avec:  

• ρ masse volumique de l’air (kg/m3); 

• Vrelm vitesse relative de l’air dans le repère de la plaque plane (m/s); 

• L et l respectivement la longueur et la largeur de la plaque plane (m); 

• CN le coefficient de force normal. 

 

La force FP ainsi que la position du centre de pression sont dictées par l’orientation 

tridimensionnelle de la plaque plane par rapport à la direction de l’écoulement. Cette 

orientation est définie par deux angles : l’angle d’attaque α et l’angle d’inclinaison β. Ces 

angles sont définis par l’équation (2.7) et la Figure 3.5 dans le chapitre suivant. 

 

ߙ  = arcsin	( ߚ (|࢓࢒ࢋ࢘ࢂ|௥௠ݓ = arcsin	(  ((ߙ)	cos|࢓࢒ࢋ࢘ࢂ|௥௠ݒ
 

(2.7) 

 

Suite à des études expérimentales en soufflerie, Richards a conclu que le coefficient de force 

normal était une fonction des angles d’attaque et d’inclinaison, et du Surface Ratio de la plaque. 

Les graphes donnant le CN en fonction des angles relatifs de la vitesse et du Surface Ratio sont 

donnés dans l’ANNEXE I. Une fois FP déterminée, la relation (2.4) permet de transposer cette 

force dans le repère général fixe et ainsi, la résolution de (2.1) est possible. 

 

La résolution de la partie « moment » (2.2) du PFD nécessite la connaissance des coordonnées 

du centre de pression. La position du centre de pression est définie à partir de l’angle que forme 
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la vitesse dans le plan de la plaque plane par rapport à l’axe XP, que l’on note ζ, et par la corde 

apparente de la plaque, que l’on note c (Richards et al., 2008). Les expressions de ζ et c sont 

données par l’équation (2.8). 

 

 tan( (ߞ = tan(ߚ)݈ܮ  

ܿ = |(ߚ)cos|ܮ݈ܮ + ݈|sin(ߚ)| 
 

(2.8) 

 

Enfin, pour finir la définition de la position du centre de pression, ses coordonnées (XCP, YCP) 

sont données par l’équation (2.9), toujours d’après Richards et al. (2008). 

 

 ܺ஼௉ = 4ܿ 90 − 90|ߙ| cos(ߞ) 
஼ܻ௉ = 4ܿ 90 − 90|ߙ| sin(ζ) 

 

(2.9) 

 

La connaissance de la force F, qui est FP exprimée dans le repère général fixe,  et de la position 

du centre de pression permet  de pouvoir résoudre  l’équation de moment (2.2). En effet le 

moment statique résultant est dû au fait que le centre de pression (CP) et le centre de gravité 

(CG) de la plaque plane sont distincts dans la plupart des cas, ce qui mettra la plaque plane en 

rotation par le bras de levier. Le moment statique MP de la plaque plane est le produit vectoriel 

du bras de levier et de la résultante de force aérodynamique F appliquée. 

 

࢖ࡹ  =  (2.10) ࡲ⋀ሬሬሬሬሬሬሬሬሬሬԦࡼ࡯ࡳ࡯

 

Pour éviter que la plaque plane ne se mette à tourner à des vitesses non bornées, Richards et 

al. (2008) proposent d’additionner un moment dynamique Md au moment statique. Ce moment 

dynamique est donné dans le CHAPITRE 3 et ne sera pas détaillé ici pour éviter une 

redondance.  Le moment total obtenu permet ainsi de finaliser la résolution de l’équation de 

moment.  
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Cependant et comme décrit de façon détaillée dans le CHAPITRE 3, le moment dynamique 

proposé par Richards et al. (2008) agit comme un amortissement permanent qui à terme 

provoque une immobilisation des rotations de la plaque. Les relevés vidéo effectués par 

Tachikawa (1983) montrent que le cas d’une plaque plane en rotation n’évolue jamais vers un 

état de translation pure (i.e. sans la moindre rotation). Il a été ainsi convenu de repenser la 

modélisation du moment dynamique, ce qui constitue la principale contribution de ce mémoire. 

Ce moment dynamique, explicité en détail dans le CHAPITRE 3 est une extension en 3D du 

modèle linéaire 2D proposé par Tachikawa (1983). Ce moment dynamique 3D-linéaire 

présente une amélioration par rapport à la littérature car, comme la section résultats le 

présentera, la plaque plane se trouve être libre en rotation durant la totalité de son mouvement. 

Par ailleurs, la mise en application autour du BWB montrera de grandes variations de 

trajectoires suivant que le modèle de Richards et al. ou le moment 3D-linéaire est employé 

dans le code de trajectoire. 

 

Tous les termes et expressions nécessaires pour résoudre le Principe Fondamental de la 

Dynamique complet pour la plaque plane sont ainsi posés. L’implémentation se fait de façon 

modulaire comme décrit dans la sous-section 2.2. Les spécificités dans le cas de la sphère sont 

l’objet du paragraphe suivant. 

 

2.1.2 Modèles pour la sphère 

Le cas de la sphère est une simplification du modèle de la plaque plane décrit précédemment. 

En effet, le fait de négliger, dans le cas présent, la rotation de la sphère permet de s’affranchir 

de l’utilisation des quaternions. La sphère ayant des angles d’Euler toujours tous nuls, le repère 

local possède à tout instant ses axes alignés avec ceux du repère général fixe. La résolution du 

PFD passe ainsi uniquement par l’équation de quantité de mouvement (2.1). 

 

Dans le cas de la sphère, la seule force aérodynamique qui s’applique est la traînée, qui se 

trouve être parallèle à la vitesse relative et dans le même sens (Figure 2.2). 
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Figure 2.2 Traînée subie par une sphère 

 

Cette force de traînée une fois projetée sur les trois axes du repère général fixe présente les 

trois composantes suivantes :  

 

௫ܨ  = (ߙ)ݏ݋ܿ(ݔܥ)ଶܵ|࢓࢒ࢋ࢘ࢂ|ߩ0.5(௥௠ݑ)݊݃݅ݏ cos(ߚ) ܨ௬ = (ݔܥ)ଶܵ|࢓࢒ࢋ࢘ࢂ|ߩ0.5 cos(ߙ) sin(ߚ) ܨ௭ =  (ߙ)݊݅ݏ(ݔܥ)ଶܵ|࢓࢒ࢋ࢘ࢂ|ߩ0.5
 

(2.11) 

 

Les notations employées dans l’équation (2.11) sont les mêmes que dans le cas de la plaque 

plane, à l’exception de :  

• S surface frontale de la sphère, soit π·r² avec r le rayon (m) de la sphère; 

• Cx le coefficient de trainée de la sphère. 

 

L’emploi du sign pour la première composante de traînée se justifie par la nécessité d’accorder 

le signe de cette composante avec le signe de la première composante de vitesse relative. En 

effet, les cosinus des angles α et β étant toujours positifs (car les angles sont entre -90° et +90°), 

le signe n’apparaitrait pas dans l’expression. 
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Le coefficient Cx a été déterminé par la corrélation donnée par Clift et al. (1978). Cette 

corrélation permet de couvrir une large plage de vitesses relatives, ce qui est adapté dans le cas 

d’une application aéronautique où les vitesses air varient entre 0 et Mach 0.3 (dans le cas 

présent). Elle est basée sur des relations empiriques dépendant du nombre de Reynolds relatif 

de l’écoulement. Ce nombre adimensionnel, noté Re, caractéristique du rapport entre forces 

d’inertie et forces visqueuses est donné par l’équation (2.12). 

 

 ܴ݁ = ߤ݀ߩ|࢓࢒ࢋ࢘ࢂ|  
(2.12) 

 

Dans cette expression, les paramètres intervenant sont :  

• Vrelm vitesse relative du fluide dans le référentiel de la particule (m/s); 

• ρ masse volumique de l’air (kg/m3); 

• d diamètre de la sphère (m); 

• μ viscosité dynamique de l’air, prise comme étant 1·10-5 kg·m-1·s-1. 

 

La corrélation employée pour déterminer le coefficient de trainée de la sphère en fonction du 

nombre de Reynolds est donnée dans le tableau suivant. 

 

Tableau 2.1 Coefficient de trainée de la sphère (Clift et al., 1978) 

Plage de nombre de Reynolds (Re) Valeur empirique de Cx 

Re < 0.01 
316 + 24Re 

Re ≤ 20 
24൫1 + 0.1315ܴ݁଴.଼ଶି଴.଴ହ ୪୭୥(ோ௘)൯ܴ݁  

Re ≤ 260 
24(1 + 0.1935ܴ݁଴.଺ଷ଴ହ)ܴ݁  

Re ≤ 1500 10ଵ.଺ସଷହିଵ.ଵଶସଶ ୪୭୥(ோ௘)ା଴.ଵହହ଼୪୭୥	(ோ௘)² 
Re ≤ 12000 10ିଶ.ସହ଻ଵାଶ.ହହହ଼ ୪୭୥(ோ௘)ି଴.ଽଶଽହ ୪୭୥(ோ௘)మା଴.ଵ଴ସଽ୪୭୥	(ோ௘)య 
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Coefficient de traînée de la sphère (Clift et al., 1978) (suite) 

Plage de nombre de Reynolds (Re) Valeur empirique de Cx 

Re ≤ 44000 10ିଵ.ଽଵ଼ଵା଴.଺ଷ଻଴ ୪୭୥(ோ௘)ି଴.଴଺ଷ଺୪୭୥	(ோ௘)² 
Re ≤ 338000 10ିସ.ଷଷଽ଴ାଵ.ହ଼଴ଽ ୪୭୥(ோ௘)ି଴.ଵହସ଺୪୭୥	(ோ௘)² 
Re ≤ 400000 29.78 − 5.3 log(ܴ݁) 
Re ≤ 1·106 0.1 log(ܴ݁) − 0.49 

Re > 1·106 0.19 − 8 · 10ସܴ݁  

 

 

2.2 Méthodologie 

Suite à l’explication théorique précédente, la mise en pratique est mise en avant dans ce 

paragraphe. La description du domaine physique utilisé sera suivie des grandes étapes 

d’implémentation du code de trajectoires sous MATLAB. 

 

2.2.1 Géométrie et domaine de calcul 

Tout le processus de calcul de trajectoires vise à faire des simulations dans un écoulement de 

fluide quelconque. Dans le cas présent, l’écoulement autour d’un BWB développé au TFT 

servira de mise en application (Velázquez Salazar et al., 2015). Le fichier CFD utilisé pour 

déterminer d’écoulement est celui du BWB en phase de basse vitesse (Mach 0.19) avec un 

angle d’attaque de 8°. Cette configuration a été choisie car dans le cadre de l’étude du givrage, 

les phases de basses vitesse (correspondant aux configurations décollage ou atterrissage) sont 

les plus propices à l’apparition de glace sur les parois de l’appareil. La géométrie de l’appareil, 

déjà illustrée sur la Figure 1.2, est présentée avec un angle différent sur la Figure 2.3. 
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Figure 2.3 Vue du dessus du BWB avec les principales dimensions 

 

 Le domaine de calcul CFD est semi-sphérique de 2500 m de rayon et possède un million de 

cellules (Figure 2.4). La solution CFD n’est donc pas la plus fine qui soit, mais cette base est 

suffisante pour développer le code de calcul de trajectoire, qui lui, ne dépend pas du maillage 

CFD, dans la mesure où il fonctionne indépendamment du maillage. L’influence du maillage 

s’observera sur les sorties de trajectoires qui pourraient varier, mais la construction et 

l’implémentation du code en est indépendante. Le sujet du mémoire ne portant pas sur les 

calculs CFD, tous les paramètres de la simulation, sont donnés en ANNEXE II. Il est à noter 

que l’influence du bloc de glace sur l’écoulement est négligée. Le champ de vitesses dans 

lequel seront étudiées les trajectoires est donc celui de l’avion dans une configuration 

« propre » sans glace sur sa surface et sans aucun débris à proximité. 
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Figure 2.4 Domaine CFD utilisé pour obtenir l'écoulement 

 

Les trajectoires de blocs de glace concernant une zone proche de l’avion, seul un domaine 

restreint du domaine semi-sphérique a été conservé pour servir d’entrée au code MATLAB de 

calcul de trajectoire. Il s’agit d’un pavé de 40 par 20 par 40 m composé de 360 000 cellules 

environ (Figure 2.5). Cette réduction permet également de gagner en temps de calcul, 

notamment au moment de la lecture du fichier CFD. 
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Figure 2.5 Domaine restreint dans lequel seront  
effectués les calculs de trajectoire 

 

Lors de la simulation des trajectoires avec MATLAB, l’affichage graphique le plus sollicité 

est la vue 3D dans un graphe (X, Y, Z). Pour une meilleure interprétation, l’avion est bien 

entendu affiché sur le graphique, basé sur le nuage de points défini par le fichier CFD Surface 

flow contenant les coordonnées de la surface de l’avion. Cette visualisation du BWB est donnée 

sur la Figure 2.6. 

 

 

Figure 2.6 Représentation du BWB par nuage de points 
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Cette représentation n’est que purement visuelle et l’avion n’est pas physiquement matérialisé 

comme une frontière solide. Ainsi dans le cas où un débris de glace percute la surface du BWB, 

il passera au travers de l’avion de façon indifférente. Ce genre de situation peut porter préjudice 

au réalisme de la situation, notamment pour l’étude du passage des blocs de glace à l’arrière 

de l’avion. Pour contourner ce problème, il convient donc de matérialiser l’avion de façon à 

précisément l’identifier et le positionner dans l’espace pour déterminer à quel moment un bloc 

de glace est considéré comme étant en contact avec le BWB. Pour ce faire, MATLAB  offre la 

possibilité d’utiliser la représentation AlphaShape. Cette définition de l’avion permet de définir 

un volume clos délimité par la surface de la voilure. Il est ainsi possible de connaitre de façon 

exacte si une position donnée dans l’espace est dans ou en dehors de l’avion. Cette détection 

de position est offerte par la fonction Inshape qui renvoie de façon booléenne si un point donné 

est à l’intérieur du volume délimité par l’AlphaShape. À noter que se trouver exactement sur 

la surface de l’avion est considéré comme étant à l’intérieur. La représentation AlphaShape 

(Figure 2.7) permet par ailleurs d’avoir un visuel plus « surfacique » du BWB que le nuage de 

points illustré précédemment.  

 

 

Figure 2.7 Représentation du BWB par AlphaShape 

 

La représentation AlphaShape utilise une triangulation pour générer la forme. Cependant, 

zoomer ou tourner le graphe peut provoquer dans certains cas une distorsion visuelle des 
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triangles qui rend l’interprétation et la visualisation difficile. Pour la suite de l’étude, 

l’AlphaShape a donc été définie mais non affichée sur le graphique, la représentation nuage de 

points, quant à elle, est retenue pour l’affichage. Définir l’AlphaShape servira par la suite lors 

de l’affichage des trajectoires de blocs de glace. À la fin du calcul de la trajectoire, une analyse 

point par point permettra, via la fonction InShape, de déterminer si une trajectoire impacte la 

surface de l’avion. Le cas échéant, seule la portion de trajectoire antérieure à l’impact sera 

tracée sur le graphique, par souci de réalisme. Des illustrations seront données dans le 

CHAPITRE 4. Néanmoins il s’agit d’une simplification de la réalité où un rebond ou une 

dislocation du bloc de glace peuvent éventuellement survenir. Ces phénomènes sont ignorés 

dans la présente étude.  

 

2.2.2 Mise en place du code de trajectoires 

La mise en application de la théorie explicitée dans le paragraphe 2.1 est faite sous MATLAB. 

Comme souvent dans le cadre de programmes, l’approche modulaire a été privilégiée. La seule 

entrée externe à MATLAB est le fichier issu de la CFD que le programme va lire pour extraire 

les composantes de vitesse de l’écoulement aux points du maillage. Les principaux éléments 

composant le code de calcul de trajectoires sont les suivants :  

• module de données physiques et autres constantes géométriques; 

• module de lecture du fichier CFD avec fonction d’interpolation; 

• module regroupant les systèmes d’équations différentielles (2.1) et (2.2) ainsi que les 

équations de quaternions (1.1) et leurs dérivées (2.5); 

• module calculant les coefficients aérodynamiques; 

• module de résolution des équations différentielles, basé sur Ode23 de MATLAB 

(Shampine & Reichelt, 1997); 

• module de mise en forme graphique des données désirées. 

 

La fonction d’interpolation permet, à partir de la solution CFD discrétisée, d’obtenir par 

interpolation linéaire les trois composantes de vitesse de l’écoulement en tout point. 

L’organisation de ce module d’interpolation est donnée par la figure suivante. Le point auquel 
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la vitesse du fluide veut être évaluée a pour coordonnées (Xq, Yq, Zq) et les composantes de 

vitesse du fluide interpolées par la méthode linéaire renvoyées sont, au choix, Uq, Vq ou Wq. 

 

 

Figure 2.8 Algorithme de la fonction d'interpolation 

 

Cette fonction d’interpolation est le cœur de la détermination des efforts aérodynamiques sur 

la particule dans la mesure où elle permet de passer d’une représentation discrète de la vitesse 

d’écoulement (i.e. solution CFD) à une représentation continue (i.e. vitesse évaluée en tout 

point). La relation entre les différents constituants du code listés plus haut est donnée par la 

figure suivante. 
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Figure 2.9 Organisation modulaire du code de calcul de trajectoires 

 

Comme précisé précédemment, les coefficients aérodynamiques des débris sont déterminés de 

deux façons suivant qu’il s’agisse d’un bloc sphérique ou d’une plaque plane. Dans le cas de 

la sphère, la corrélation du Tableau 2.1 permet d’obtenir le coefficient de trainée par calcul 

direct. Pour ce qui est de la plaque plane, le coefficient normal est obtenu par interpolation 

dans les bases de données de Richards et al. (2008) qui ont été numérisées. Les tableaux de 

valeurs obtenus après numérisation sont donnés en ANNEXE III. Une sous-routine est ainsi 

chargée de déterminer le coefficient normal à chaque itération.  

 

La résolution du système différentiel est ensuite confiée au solveur Ode23 qui utilise la 

méthode de Bogacki-Shampine qui est une variante de la méthode Runge-Kutta d’ordre trois 

(Shampine & Reichelt, 1997). Il s’agit d’une méthode à quatre étapes pour chaque itération. 

Aucune modification à cette méthode n’est apportée et elle est utilisée telle quelle avec 

MATLAB. L’équation (2.13) explicite un pas de calcul où le système à résoudre est y’=f(t,y), 

avec yn la solution à l’instant tn. Le pas de temps est quant à lui noté hn, et Yn+1 est 

l’approximation au second ordre de la solution. 
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 ݇ଵ = ,௡ݐ)݂ ௡) ݇ଶݕ = ௡ݐ)݂ + 12ℎ௡, ௡ݕ + 12ℎ௡݇ଵ) ݇ଷ = ௡ݐ)݂ + 34ℎ௡, ௡ݕ + 34ℎ௡݇ଶ) ݕ௡ାଵ = ௡ݕ	 + 29 ℎ௡݇ଵ + 13ℎ௡݇ଶ + 49ℎ௡݇ଷ ݇ସ = ௡ݐ)݂ + ℎ௡,  (௡ାଵݕ
௡ܻାଵ = ௡ݕ	 + 724ℎ௡݇ଵ + 14ℎ௡݇ଶ + 13ℎ௡݇ଷ + 18ℎ௡݇ସ 

 

 

 

 

(2.13) 

 

Le chapitre suivant, constitué de l’intégralité de l’article soumis au Journal of Aerospace 

Engineering, reprend avec plus de détails l’implémentation numérique du code de trajectoire 

qui a ici été abrégée pour éviter les redondances trop prononcées au fil de ce mémoire.
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ABSTRACT 

 

Ice shedding is a threat for aircraft safety since ice blocks can hit rear components or be 

ingested by the engines. Modeling ice pieces trajectories by numerical simulations is useful in 

the design phase of an aircraft to forecast ice block paths. To study the trajectories, the shed 

blocks can be modelled as sphere or 6 DOF plates. The objective of this paper is to propose a 

mathematical model for the plate dynamic moment and use it to forecast ice block paths. The 

results will be used in future work to determine possible engine location that minimize ice 

ingestion risks for a blended-wing-body aircraft.  The equations of motion in a Lagrangian 

frame are presented together with the correlations to be used for the aerodynamic coefficients 

of the ice blocks. The plate model involves the quaternions and a dynamic moment coefficient 

function of the angular velocity. After model validation with the literature, the trajectories 

around the blended-wing-body will be displayed. The difference in trajectories and footprints 

caused by the dynamic moment model choice will be highlighted. 

 

3.1 Introduction 

In aeronautics, the number of weather-related accidents due to icing between 1967 and 2004 

led the safety authorities to publish about 50% of their recommendations only on icing hazards 

(Skeen Jr & Reed, 2004). Ice accretion on the airplane can impact the aerodynamic 
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performance, the handling or obstruct sensors. This can lead to catastrophes as the Rio-Paris 

Air France accident in 2009, due to icing on the Pitot Tubes (Conversy et al., 2014). Recent 

statistics show that ice-related issues are the cause of 17% of loss of control in-flight according 

to the International Air Transport Association (I.A.T.A.) 2015 Safety Report (I.A.T.A., 2016). 

De-icing systems are mounted on airplanes to remove accreted ice, for example pneumatic 

boots. Nevertheless, removed ice particles are shed and can hit the airplane or can be ingested 

by the aft-mounted engines. Thus, taking into account icing hazards and trajectories of shed 

ice blocks in the design phase of an airplane is critical.  

 

Shedding and trajectory simulations are a challenge in the study of de-icing phenomenon in 

aeronautics and flying debris in wind engineering. For the plate ice piece, Richards et al. (2008) 

give a methodology that couples experimental data and numerical simulations. While the static 

aerodynamic coefficients of a plate are well established (Hoerner, 1965), no consensus has 

emerged on the dynamic coefficients, which are in addition difficult to measure in wind tunnel 

experiments. The dynamic moment is one of the most sensitive dynamic coefficients for the 

rotating plate, and several models can be considered. Thus, previous works in the literature 

have been carried out with a constant dynamic (Papadakis, Yeong, & Suares, 2007), a dynamic 

linearly dependant by segment on the angular velocity (Tachikawa, 1983) or a hybrid model 

where the dynamic moment is depending on the relative flow velocity, and pseudo-quadratic 

with the angular velocity (Richards et al., 2008). 

   

In wind engineering, the simulation of particle trajectories in a flow field has been frequently 

studied. 2D models have been developed, for example by Holmes (2004) but efforts are done 

to simulate 3D phenomenon for a more realistic prediction (Kordi & Kopp, 2009). In 

aeronautics, Papadakis et al. (2007) simulated ice shedding by coupling numerical simulations 

to experimental data. The aerodynamic behaviour of ice fragments was determined using a 

large data base of experimental data. Baker (2007) classifies the wind-borne debris in two main 

categories : compact objects and sheet objects. The present work will cover both of these 

categories by studying plates (i.e. sheet objects) and spheres (i.e. compact objects). 
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In a current blended-wing-body (BWB) designing phase (Delecroix, 2017), the determination 

of the engines location minimizing ice ingestion risks is a work in progress. Obtaining 

numerical 3D trajectories of spheres and plates ice pieces shed from the wing leading edge will 

permit to have an idea of the trajectories footprints, necessary to place the engines. Attention 

is paid to the footprints of theses trajectories in a transverse plane, near the rear of the airplane. 

The innovative part, and main objective of this paper, will be to propose a model for the 

dynamic moment acting on the rotating plate and implement it in a Lagrangian trajectory code. 

The dynamic moment model proposed in the present paper is a three-dimensional extension of 

a 2D model proposed in the 80’s (Tachikawa, 1983), based on a limiting value for the angular 

velocity and a linear dependence regarding the angular velocity. By comparing the footprints 

obtained with the dynamic moment proposed by Richards et al. (2008) and the new dynamic 

moment model, it will be possible to estimate the impact of the dynamic moment model on the 

plate trajectory path and their footprints in a given cross plane. 

  

The equations of motion of ice pieces use aerodynamic correlations to determine the drag 

coefficient for the sphere, and the normal force coefficient for the plate. The numerical method 

solves the equations of motion with a third order adaptive Runge-Kutta method. The 

methodology section focuses on the model and the modules needed to perform a trajectory 

simulation. The theory section gives more details about the equations and the mathematical 

concepts involved in the simulations. After a validation against the work of Richards et al. 

(2008) for the plate and Holmes (2004) for the sphere, a discussion will be done to compare 

the dynamic moment proposed by Richards et al. (2008) to the 3D-linear model based on the 

work of Tachikawa (1983). The BWB geometry will then be used to show the ability of the 

code to perform 3D simulations around a complete aircraft with 3D plots and footprints 

distribution displayed using both dynamic moment approaches to highlight the differences. 
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3.2 Methodology 

This section exposes the steps required to perform a trajectory simulation in a flow field. After 

a look to the configuration layout used for the BWB studied in the present paper, the algorithm 

of the trajectory code will be detailed. 

 

3.2.1 Geometry and set up 

This sub-section describe the geometry and set up used to conduct an ice particle trajectory 

simulation in a given flow field. The latter corresponds to the flow field around the BWB 

obtained by CFD (Velázquez Salazar, Weiss, & Morency, 2017). The BWB presents a length 

of 25 m and a half span of 14 m. Figure 3.1 presents the geometry used, where sub-figure a) is 

the top view, b) the side view, c) the rear view and d) highlights the location of the plane 

(rectangle) where the footprints  of trajectories will be investigated. 

 

 

Figure 3.1 Different views of the BWB geometry 

 

The CFD simulations were done considering a final approach at low speed, at 8 degrees of 

angle of attack. The freestream variables are the following:  

• Mach number : 0.19; 

• temperature : 288 K; 
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• Reynolds number: 73.7e6, based on freestream velocity and a reference length of 

15.9m. 

The domain used for the trajectory simulations is a box of 40 by 20 by 40 m clipped inside the 

original semi-spherical CFD domain of 1 million cells. The discretized clipped computation 

domain is an unstructured mesh composed of 357129 cells. Take note that to have a good 

prediction of the aerodynamic performances, a finer mesh with more cells is needed, especially 

near walls. Nevertheless, this coarse base is enough for the verification of the trajectory code, 

as ice trajectories are mostly outside of the boundary layer and wake areas. Figure 3.2 presents 

the mesh and the computed streamlines around the BWB model. Ice particles are inserted near 

the wing leading edge, at several locations. 

 

 

Figure 3.2 Mesh of the CFD model (left)  
and streamlines around the geometry (right) 

 

The CFD data file is used as an input for the trajectory code. The following assumptions are 

made about the physics of the system:  

• the CFD simulation was performed around a half aircraft; 

• the flow field is calculated around the clean aircraft, without any ice accretion; 

• the ice particle does not influence the flow field (one way coupling); 

• ice particles are represented either as spheres or plates; 

• the rotation of the spherical ice particle is not taken into account; 

• only the normal force is taken into account for the plate. 
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3.2.2  Trajectory code 

At first, a 2D trajectory code was developed (Védie, Morency, & Kubler, 2016). The present 

work extends it capabilities to 3D simulations with 6 DOF. The trajectory code is divided into 

modules. A first module regroups all the physical constants, variables and initial conditions, 

another one contains all the governing equations of motion, plus the quaternions and the 

moment equations in the case of the plate. A third module solves the system of equations using 

MATLAB Ode23 (Shampine & Reichelt, 1997). At each time step, an interpolation module 

computes the local velocity components by interpolation in the CFD flow field. Finally, the 

last module performs the outputs and graphs. For the work presented in this paper, the outputs 

returned are 3D plots of ice blocks trajectories around the BWB, and a 2D footprints of 

trajectories in a X-normal plane located 20m downstream the front end of the geometry. The 

algorithm of the code is similar to the one used by Papadakis (2007). Figure 3.3 presents the 

structure of the trajectory code, where the main program (dashed zone) calls the other modules.  

 

 

Figure 3.3 Algorithm of the trajectory code 

 

3.3 Theory and calculation 

In this section, the mathematical models used in each module described in section 2 are 

presented. The basis of a trajectory calculation is the Newton law of motion. The challenges in 

the present case were to model the aerodynamic forces and moments on the ice particle. Two 

different aerodynamic models are used, one for the plate and one for the sphere.  
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3.3.1 Interpolation Module 

This module is common for the plate and the sphere codes. Its aim is to calculate the velocity 

components in all three directions at every location (Xq, Yq, Zq) in the domain. To perform the 

interpolation, the scatteredInterpolant MATLAB function is used (Amidror, 2002). With the 

velocity computed at position (Xq, Yq, Zq), it is possible to compute aerodynamic forces and 

moment using empirical correlations. A description of the interpolation module for 2D 

applications has been done in a previous paper (Ignatowicz & Morency, 2017). 

 

3.3.2 Plate 

The plate is in translation in all three X, Y and Z directions in the global reference axis and in 

rotation about its three local rotating axis Xp, Yp and Zp. Its orientation at a given time is 

described by the three Euler angles Ψ, θ and Φ corresponding to the Zp, Yp and Xp rotations, 

see Figure 3.4. The plate has a dimension L in the Xp direction, l in the Yp direction and a 

thickness e. The surface ratio is SR = L/l.  

 

 

Figure 3.4 Representation of the plate motion 

 

To describe the plate orientation, Min Fu et al. (2013) propose to use the quaternions instead 

of the raw Euler angles to avoid some situations with singular values, called Gimbal lock. The 

quaternions are four scalars q1, q2, q3 and q4 determined from the Euler angles.   
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These quaternions will also determine the matrix Rq that can transpose a vector from the global 

reference axis to the local reference axis. The expression of Rq is detailed in Min Fu et al. 

(2013) paper. 

  

The motion and rotation of the plate are mainly due to the aerodynamic forces acting on it. At 

each query point Pq, the flow field has a velocity V= [Uq; Vq; Wq] in the global reference axis 

and the plate itself has a velocity u= [u; v; w] in the same global reference axis. To compute 

the aerodynamic forces acting on the particle, the relative velocity Vrel= [ur; vr; wr] is needed 

(3.1). 

 

࢒ࢋ࢘ࢂ  = ࢂ	 − ࢛ (3.1) 

 

This relative velocity has to be transposed in the local rotating axis using the Rq matrix: 

 

࢓࢒ࢋ࢘ࢂ  = 	ܴ௤(ݍ)࢒ࢋ࢘ࢂ = ;௥௠ݑ]  ௥௠] (3.2)ݓ;௥௠ݒ

 

To be able to calculate the aerodynamic forces from this relative velocity, the two angles 

describing the orientation of the relative velocity in the mobile axis are computed: the angle of 

attack α and the side slip angle β. See Figure 3.5 and (3.3) for their definitions. 

  

 

Figure 3.5 Angle of attack α and side slip angle β 
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ߙ  = asin ൬  ൰|࢓࢒ࢋ࢘ࢂ|௥௠ݓ

ߚ = asin	( |࢓࢒ࢋ࢘ࢂ|௥௠ݒ cos(ߙ)) 
 

(3.3) 

 

With these angles and the assumption of Richards et al. (2008) that the only aerodynamic force 

is the normal force acting on the center of pressure, in the mobile axis system, the components 

of the force FP are:  

 

௑௉ܨ  = ௒௉ܨ 0 = ௓௉ܨ 0 = ߩ0.5 ௥ܸ௘௟௠ଶ  ேܥ݈ܮ

 

(3.4) 

 

• ρ density of the air (kg/m3); 

• CN the normal coefficient. 

For a plate, Richards et al. (2008) determined the normal force coefficient as a function of α 

and β by experimental tests in wind tunnel. These results are used to build a database. The 

normal coefficient is known for plates of surface ratio SR of 1, 2 or 4. Figure 3.6 illustrates the 

CN for SR = 1. The coordinates of the center of pressure are also given in the paper of Richards 

et al. (2008). 

 

 

Figure 3.6 CN for a plate of SR =1, 
from a digitized version of Richards et al. (2008) graph 
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To determine the translational motion of the plate in the reference axis, the force FP (3.4) is 

transposed in the global reference axis to solve the Newton equation of motion (3.5): 

 

 ݉ ሶ࢛ = ࡲ  ࢍ݉+

with: ࡲ = 	ܴ௤ି ଵ(ݍ)ࡼࡲ	݀݊ܽ	ࢍ = [0; 	0;−9.81].  

(3.5) 

 

The dot stands for the temporal derivative, and m is the mass of the ice particle calculated with 

a density of 917 kg /m3.  

 

The angular velocity vector, about Xp, Yp and Zp, is Ω= [P; Q; R]. The static moment Mp of 

the plate at the center of gravity results from the force applied at the center of pressure. To 

avoid an unlimited angular velocity for the plate, Richard et al. (2008) propose a dynamic 

moment Md added to the previous static moment: 

 

ࢊࡹ  = ࢓ࢊ࡯ߩ0.5 ൬|࢓࢒ࢋ࢘ࢂ| + |ࢹ| 2݈൰  ࢹଷ݈ܮ
(3.6) 

࢓ࢊ࡯	ℎݐ݅ݓ                                    = [−0.01;−0.185;−0.2]	, the constant vector values selected to fit experimental 

results (Richards et al., 2008). The total moment Mt is Mp+Md. Once the total moment and the 

matrix of inertia of the plate I are known, the conservation of angular momentum equation, 

with ⋀ standing for the cross product of two vectors is:  

 

ሶࢹܫ  = ࢚ࡹ −  (3.7) ࢹܫ⋀ࢹ

 

The dynamic moment of (3.6) proposed by Richards et al. (2008) is constantly opposed to the 

angular velocity. As shown in section 3.4, this eventually stops the rotation of the plate in its 

flight and induces a translating motion. However, experimental video recordings of Tachikawa 

(1983) show that a plate in most cases either is totally in translation or in rotation or evolves 

from translation to rotation. The case where a rotating plate acquires a translation motion was 

not observed.  
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The dynamic moment proposed by Tachikawa (1983) was a 2D model. The fundamental aspect 

of this model is that the plate has a maximum angular velocity, depending on the flow relative 

velocity and the geometry. This angular velocity ω0 is given by (3.8) : 

 

 ω଴ = ݈ܭ|࢓࢒ࢋ࢘ࢂ|2  
(3.8) 

 

• ω0 maximum angular velocity (rad/s); 

• K parameter measured experimentally : 0.32 for a square plate, 0.45 and 0.48 for a e/l 

ratio of 5.3% and 2.9% respectively for a rectangle plate (Tachikawa 1983); 

• l dimension of the plate perpendicular to the rotation axis (m). 

 

The 2D dynamic moment proposed by Tachikawa (1983) has the generic expression given by 

(3.9), where Cmr is the dynamic moment coefficient, scalar since there is only one rotation (see 

Figure 3.7 for its definition).  

 

ࢊࡹ  =  ௠௥ܥ²݈ܮଶ|࢓࢒ࢋ࢘ࢂ|ߩ12
(3.9) 

 

The precedent dynamic moment model of (3.9) was used for 2D motions involving only one 

rotation perpendicular to the flow direction. The present work proposes an extension to 3D 

models involving three rotations. In practice, the rotation about the Zp axis presents a very 

small frontal area (i.e. le or Le) the dynamic moment coefficient can then be assumed to be 0 

for that rotation. The 3D-adapted model proposes to define maximum angular velocity values 

for the two rotations about XP and YP and dynamic moment coefficients for both of them. The 

expression of the 3D dynamic moment is given by (3.10):  

 

ࢊࡹ  = ଶ|࢓࢒ࢋ࢘ࢂ|ߩ12 ቎݈ଶܥܮ௠௥௫ܥ²݈ܮ௠௥௬0 ቏  

(3.10) 
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where Cmrx, Cmry and Cmrz =0, are the components of the 3D-extended dynamic moment 

coefficient Cmr. The 2D dynamic moment coefficient has been experimentally determined by 

Tachikawa  (1983) as a function of the ratio ω/ω0, where ω is the angular velocity of the plate, 

see Figure 3.7. 

 

  

Figure 3.7 Dynamic moment coefficient as a function of ω/ω0 
 adapted from Tachikawa (1983) 

 

In the 3D adaptation, the Cmr will be considered to be the same for the two rotations of the 

plate, meaning that the ω of Figure 3.7 stands for P or Q. Following that, the maximum angular 

velocity values will be denoted as P0, Q0. The function describing the plot of Figure 3.7 will 

be denoted FDM(ω/ω0). For the square plate, the value of 0.32 for K has been kept for the two 

rotations.  

 

For the rectangle plate, the K values determined by Tachikawa (1983) are 0.45 and 0.48 

depending on the e/l ratio as shown before. Tachikawa determined these values for a rotation 

about the longest axis of the plate, Xp. In the present 3D extension, K for the Xp rotation is 

chosen to be a linear function of the ratio e/l, matching the values of Tachikawa for ratios of 

2.9 and 5.3%. This will allow the simulation of trajectories for plates with various thickness 

ratios. The K value for the rotation about the Yp axis has been taken as 0.4 as the plate can 



45 

rotate faster than about the Xp direction due to a smaller length in the axis direction. This value 

of 0.4 is an hypothesis and is an extrapolated value, based on the criterion that K has to be 

superior in that case than in the square plate case. Finally the maximum angular velocities are 

given by (3.11), where the expressions are extrapolated from Tachikawa (1983): 

 

 For	a	square	plate ∶ 	 ௢ܲ = ܳ௢ = 0.64 ܮ|࢓࢒ࢋ࢘ࢂ| 	 
												For	a	rectangle	plate ∶ ௢ܲ = 2(−1.25 ݈݁ + 0.516) ݈|࢓࢒ࢋ࢘ࢂ| 	 

																											ܳ௢ = 0.8 ܮ|࢓࢒ࢋ࢘ࢂ|  

 

 

(3.11) 

 

and the dynamic moment coefficient is:  

 

௠௥ଷ஽ܥ  = 	 ێێۏ
஽ெ(|ܲ|଴ܲܨ(ܲ)݊݃݅ݏۍێ ஽ெ(|ܳ|ܳ଴ܨ(ܳ)݊݃݅ݏ( )0 ۑۑے

ېۑ
 

 

 

(3.12) 

 

The absolute values and the sign function are used to allow positive and negative rotations, 

since the graphs of Figure 3.7 have been experimentally obtained by Tachikawa for positive 

angular velocities. The assumption made in the present work is that for a negative rotation, the 

value of the dynamic moment coefficient is the same but of opposite sign. 

By solving simultaneously the translation, the moment and the quaternions equations, the 

trajectory of the 6 DOF plate is computed in the flow field around the BWB. The six ordinary 

differential equations are solved with a Runge-Kutta integration scheme. The system solved is 

composed of (3.5), (3.7) and quaternions derivatives described by Suares (2005), forming a set 

of ten equations. 
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3.3.3 Sphere 

As the sphere is symmetric, the only significant aerodynamic force is drag, since the rotation 

is not considered. Making calculations on a sphere can be a good approximation of a nearly 

symmetric ice fragment, which does not generate lift or side forces. The global reference axis 

(X, Y, Z) and the local sphere’s axis are parallel to the global reference at any time. The 

definition of the relative velocity, of the angle of attack, and of the side slip angles are the same 

as in the plate case, see (3.2) and (3.3). The drag, acts at the center of gravity and parallel to 

the relative velocity. (3.13) gives the general expression of the drag. 

 

ܦ  = ߩ0.5 ௥ܸ௘௟ଶܵ(3.13) ݔܥ 

 

• S the frontal area (m²) which is π·r² with r the sphere radius; 

• Cx the drag coefficient. 

Clift, Grace and Weber (1978) give correlations to determine the Cx coefficient depending on 

the Reynolds number (Re). Finally, the three aerodynamic forces acting on the sphere along 

each direction are (3.14) :  

 

௫ܨ  = ߩ0.5(௥ݑ)݊݃݅ݏ ௥ܸ௘௟ଶܵ(ݔܥ)ܿ(ߙ)ݏ݋ cos(ߚ) ܨ௬ = ߩ0.5 ௥ܸ௘௟ଶܵ(ݔܥ) cos(ߙ) sin(ߚ) ܨ௭ = ߩ0.5 ௥ܸ௘௟ଶܵ(ݔܥ)(ߙ)݊݅ݏ 
 

(3.14) 

 

Because α and β are defined as sin-1, their values are between -90° and 90°. Thus, cos(α) and 

cos(β) are always positive. To avoid an always positive Fx, the sign function is used to align 

the force with the relative velocity direction. 
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3.4 Results and discussion 

In this section the models described in the previous section will perform trajectory simulations 

around the BWB. Trajectory patterns around the airplane geometry will be displayed as well 

as footprints of the trajectories in a transverse plane 20 m downstream the nose of the BWB. 

Prior to these simulations, the code results will be compared and validated with the results of 

Richards et al. (2008) and Tachikawa (1983) for the plate, and then Holmes (2004) for the 

sphere. Both dynamic moment models for the plate will be compared to see the differences in 

trajectories, and finally the difference in footprints distribution behind the BWB between the 

two methods will be highlighted.  

 

3.4.1 Validation 

3.4.1.1 Plate 

o Trajectory code with hybrid dynamic moment  (Richards et al., 2008) 

Only few articles in the literature present detailed (X, Y, Z) coordinates for computed 3D 

trajectories of 6 DOF plates. The single trajectory pattern presented by Richards et al. (2008) 

is used for validation. For this test case, the conditions used are:  

• plate of SR = 2, 0.0225 m² area, i.e. l = 0.1061 m and L = 0.2122 m, and e = 0.002 m; 

• surface density of 0.340 kg/m², corresponding to a density of 170 kg/m3 ; 

• 10 m/s uniform flow field in X direction; 

• initial orientation of the plate: Ψ = 30°, θ = 20°, Φ = 30° (see Figure 3.4). 

The comparisons are shown in Figure 3.8. These two graphs show the trajectory respectively 

in the XZ plane and XY plane. The trajectory code results are obtained with the model 

presented in the previous sections. The differences observed may be due to the uncertainty in 

the digitalisation of the Richards et al. data. The trajectory simulated is longer than the test 

case proposed by Richards et al. because the simulation time was taken large enough to 

completely cover the range of the reference trajectory. It also permits to have an idea of the 
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trend of the path after 3m in X, since the reference pattern is short. The dynamic moment used 

was the one proposed by Richards et al. (2008). 

 

 

Figure 3.8 Comparison with the trajectory 
of Richards et al. 

 

The 3D plate trajectory calculations compare well to the results from literature.  

 

o Linear dependant dynamic moment based on Tachikawa (1983) model 

A 3D extension of the 2D dynamic moment was developed based on the model proposed by 

Tachikawa (1983), in parallel to the implementation of Richards et al. (2008) model. The new 

model developed in this paper will be called the 3D-linear model. Since Tachikawa worked on 

2D trajectories, results presented in his paper are 2D side views of trajectories in the XZ plane 

for different initial pitching angle of the plate. The conditions of the two test cases used to 

validate the 3D-linear model are:  

• square plate of L = 0.04 m side length, thickness e = 0.002 m, density = 1120 kg/m3; 

• X-unidirectional horizontal wind at 9.2 m/s; 

• initial pitching angles θ0 = 45° and θ0 = 75°. 
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The comparisons are given on the following figure, where the Tachikawa curves are digitized 

from his paper and result of his experimental tests.  

 

 

Figure 3.9 Comparison with Tachikawa results, 
with initial pitching angle of 45°and 75° 

 

The maximum difference observed with respect to the horizontal distance travelled is between 

13 and 15%. These differences are acceptable since the trajectory code model uses the 

correlation of Richards et al. (2008) for the aerodynamic normal coefficient. Tachikawa didn’t 

use the same model for the aerodynamic coefficient and adapt them depending on the dynamic 

effects. In the present 3D-linear model, this dependence is neglected. To highlight the 

capability of the 3D code, the previous test case with an initial angle of 75° was reproduced 

with a Y-unidirectional wind. The initial angle of release was about the Xp axis:  
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Figure 3.10 Side view comparison,  
with a Y-unidirectional wind 

 

With a wind in Y direction, the pattern is still in accordance with the observations of 

Tachikawa. The code’s trajectory is not exactly the same as the one in Figure 3.9 (75° initial 

pitching case) since the angle of attack in Figure 3.10 is in reality a side slip angle, and the 

digitalization of Richards et al. results has not the same precision with respect to the side slip 

angle. Nevertheless, the pattern is similar and presents a good accordance with the literature, 

presenting less than 5% of differences with the graph of Tachikawa. 

 

Now it is interesting to compare both dynamic moment models for the same test case. The 

following figures present the comparison for the test case used to validate the dynamic model 

of Richards et al. Figure 3.11 is comparisons of the trajectories while Figure 3.12 is a 

comparison for the dynamic moment value and the angular velocity. 
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Figure 3.11 Side view comparison between  
the two dynamic moment models 
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Figure 3.12 Dynamic moment value (top)  
and angular velocity (bottom) comparison 

 

As expected with the definitions of the moments given in the theory section, the moment 

proposed by Richards et al. has a sign constantly opposed to the angular velocity, while the 

3D-linear dynamic moment model presents a moment with the same sign as the angular 

velocity. These discrepancies lead the angular velocity to be 0 in the Richards et al. case and 

blocks the rotation of the plate after a while. The same observation was done for the two other 

rotations about Xp and Zp axis. While the plate is rotating, both models give a similar trajectory. 

Once the plate stop rotating in the case of Richards et al. (around 16 m in X direction), it 

obviously leads to an increase in the differences between trajectories. Then it seems that the 

model of Richards et al. is adapted for short simulation time before the plate stop rotating. The 

3D-linear model fits better for longer travelled distances, what is required for the aeronautics 

applications forecast.  
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3.4.1.2 Sphere 

In the case of the sphere, past studies available show 2D results in uniform flow field. For 

verification of this paper 3D code, the uniform flow field is oriented in all three directions to 

make sure the results are consistent, prior to the comparison with the literature. The trajectory 

code results are compared to Holmes (2004) results for shed spheres in hurricanes. The test 

case from Holmes has the following conditions: 

• 0.080 m diameter sphere; 

• wooden sphere of 500 kg/m3 density; 

• constant unidirectional wind speed of 30.0 m/s; 

• drag coefficient of the sphere constant at 0.5, but the correlation of the theory section 

has been kept in the trajectory code to ensure that the code developed for aeronautics 

applications is consistent. 

 

The following figures present the comparison with Holmes (2004): Figure 3.13 is a plot of the 

horizontal displacement and the horizontal sphere speed versus time. Figure 3.14 is the side 

view of the trajectory seen in the XZ plane.  

 

 

Figure 3.13 Comparison of sphere velocity  
and displacement with Holmes results 
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Figure 3.14 Trajectory comparison in XZ plane  
with Holmes results 

 

The results compare well with the work of Holmes. The 3D sphere trajectory code works as 

expected, despite not having the same drag coefficient correlation. Holmes chose to keep it 

constant at 0.5, the trajectory code uses the correlation depicted in the 3.3 section (Clift et al., 

1978). Nevertheless, the correlation used gives a drag coefficient around 0.5 for the Reynolds 

numbers reached in the validation test case. At t = 1.6s, the relative velocity is 9.4 m/s, which 

corresponds to a drag coefficient of 0.4674. This decreasing of the drag coefficient value along 

the trajectory can explain the little differences at the end of the graphs of Figure 3.13 and Figure 

3.14.  

 

3.4.2 Trajectories around the BWB 

3.4.2.1 Plate 

Four trajectories calculation are done in the flow field described in section 3.2.1 to demonstrate 

the capability of the code in non-uniform aerodynamic flow. The plate is a square of 0.1 m side 

length. The results are presented as (X, Y, Z) plots in Figure 3.15. The initial conditions and 

location of the plate for each of the simulations presented were chosen randomly among 300 
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trajectories. For clarity, only four trajectories are shown on Figure 3.15. Note that the dynamic 

moment used for these simulations is the 3D-linear model. 

 

Figure 3.15 Trajectories of plates around the BWB:  
3D view (top) and top view (bottom) 

 

The analysis of the flow field next to the wing show a higher Y component of the flow than a 

X component, so the fact that the plates on the wings have a higher Y translation is due to the 

aerodynamic forces. To highlight it, at the end of a trajectory calculation at t = 0.8s, the velocity 

of the plate in X direction was 7.5 m/s while it was 9.5 m/s in Y direction.  The gravity has 

only a small effects on the trajectory. 

 

3.4.2.2 Sphere 

Other verification test cases are done with a 0.04 m diameter sphere in the same flow field. 

Tableau 3.1 presents the initial conditions of the trajectory patterns shown on the bottom half 

of Figure 3.16. The initial conditions differ from the plate case to avoid collisions with the 
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airplane surface. In such a situation, a treatment of the trajectories ensures to plot only the part 

of the path before the collision instead of going through the surface. Thus, the initial conditions 

presented in Tableau 3.1 are cases that ensure a trajectory without collisions against the BWB. 

 

Tableau 3.1  Initial conditions of the sphere simulations 

Simulation Initial position X Y Z  

(m) 

Initial velocity u v w 

 (m/s) 

Simu 1 15.07  12.05  0.0600 -0.200  0  0.200 

Simu 2 16.70  13.89  0.143 -0.200  0  0.200 

Simu 3 10.71  6.93  0.105 -0.200  0  0.500 

 

In the case of the sphere, only the drag acts, parallel to the flow velocity. The sphere trajectory 

should then present a pattern close to the streamlines of the flow field, but not totally identical 

due to the inertia and gravity. Figure 3.16 presents a comparison between the trajectories and 

the streamlines, as seen from above the BWB. The top view shows the streamlines in the flow 

field near the initial location of the simulations 1 and 2. 
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Figure 3.16 Comparison between the streamlines (top) 
and the spheres trajectories (bottom) 

 

The Figure 3.16 shows that the trajectories of simulations 1 and 2 present a similar orientation 

compared to the streamlines passing around the end of the wing. This comparison allows 

verification of the trajectory code results. Trajectories for the sphere should be in accordance 

with the global flow field, and this is the case. 

 

3.4.2.3 Footprints in a transverse plane 

The objective of the future trajectory studies around the BWB is to place the engines of the 

airplane safely in regard of ice ingestion risks. It should be then interesting to see the footprints 

of the trajectories in a cross plane near the rear of the aircraft. Figure 3.17 shows footprints of 

ice blocks in the YZ cross plane located 20 m downstream the nose of the BWB for both 

dynamic moment models. Take note that the view of the airplane in Figure 3.17 is not the 

section by the cross plane but the global rear view of the BWB. All ice particles were released 
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on different locations on the wing, since these locations are more likely to present ice accretion 

in the real situation. The range of positions on the wing in Y-direction were between 6.0 and 

13.9 m and between 9.5 and 16.7 m in X-direction. The simulations of Figure 3.17 were carried 

with plates of 0.1 m side length. All initial conditions were chosen randomly: position, 

orientation and initial velocity of the particle random between 0 and 0.5 m/s in both X and Z 

direction.  

 

 

Figure 3.17 Plates footprints using Richards et al. 
model (top) and the 3D-linear model (bottom) 

https://www.clicours.com/
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Differences are observed between the two dynamic moment models. The model of Richards et 

al., blocking the rotations as seen before, present a wider dispersion, especially in Z direction. 

It is explained by the fact that once blocked in rotation in the first case, the plate continue in a 

privileged direction depending on the final and fixed orientation. In the case of the proposed 

3D model, the plate can rotate freely and adapt its orientation to the flow field and present 

trajectories more in accordance with the global structure of the flow field. Note that the 

percentage of ice blocks reaching the X = 20 m plane is about 38 to 44%, the other ones hit the 

aircraft before. Further validation of the proposed dynamic model is needed for the rectangular 

plate, as the value of constant K is a hypothesis and has been deduced from 2D results. 

 

The results shown demonstrate the ability of the code to generate footprints. These 

observations are not definitive and further work on probabilistic trajectories, with around 104 

footprints, has to be carried out to obtain statistically valid conclusion about the footprints 

distribution and validate an engine location. CFD solutions on finer meshes should be used to 

validate engine location. 

 

3.5 Conclusions 

During the development phase of an aircraft, anticipating ice ingestion and impacts by 

numerical trajectory simulation is useful. A three-dimensional 6 DOF Lagrangian approach 

models the trajectory of sphere and plate ice particles. The innovative part was to develop a 

3D-linear dynamic moment model based on previous 2D work in order to allow the plate to 

rotate all the way long. The solution of the equations of motion and quaternions equations to 

model the particle motion and rotations implied the use of an interpolation module to compute 

the flow velocity at each point from a CFD solution. In a Lagrangian frame of reference, 

correlations from the literature determine the static aerodynamic coefficients. Finally the code 

presents a good conformity with previous works carried out in wind engineering. As a proof 

of concept, the code is used to study ice shedding around a blended-wing-body aircraft in a 

low speed phase. Future work will focus on statistical analysis of trajectory footprints to 

determine the safest engines location regarding ice ingestion risks. 
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CHAPITRE 4 
 
 

RETOUR SUR LES RÉSULTATS 

Le chapitre précédent a exposé la globalité des résultats de ce mémoire. Cependant la concision 

et l’effort de synthèse exigé par les éditeurs ne permettent pas de développer tous les aspects 

dans les moindres détails. Ce chapitre va permettre de faire un retour sur la section 3.4 en 

détaillant certains points. Une analyse plus poussée des cas tests de validation va être menée, 

et le code de trajectoires sera mis en application autour d’une géométrie simple constituée d’un 

profil ONERA M6, ce qui constituera un complément à l’application autour du BWB qui était 

un cas particulier. Il sera ainsi possible de démontrer l’aptitude du code à simuler des 

trajectoires autour de n’importe quelle géométrie.  

 

4.1 Validation 

4.1.1 Plaque plane 

4.1.1.1 Modèle avec moment dynamique de Richards et al. (2008) 

La validation pour la trajectoire 3D de la plaque plane a été effectuée par comparaison avec les 

résultats de Richards et al. (2008). Les données des trajectoires de Richards et al. ainsi que les 

paramètres du cas test de validation sont présentés en ANNEXE IV. Les résultats présentent 

une bonne similitude et donnent satisfaction. La Figure 4.1 met en avant les écarts maximaux 

avec les graphes de Richards et al. (2008), les coordonnés des points en rouge sont reportés 

dans le Tableau 4.1. 
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Figure 4.1 Extremums d'écarts (points rouges)  avec les résultats de Richards et al. (2008)  

 

Tableau 4.1 Erreurs relatives maximales par rapport à Richards et al. (2008) 

Vue latérale dans le plan XZ 

X (m) 
Z Richards 

et al.  (m) 
Z code (m) 

Erreur relative sur Z par 

rapport à X parcouru 

1.32 1.00 1.09 6.81% 

3.35 1.05 0.94 3.28% 

Vue supérieure dans le plan XY 

X (m) 
Y Richards 

et al. (m) 
Y code (m) 

Erreur relative sur Y par 

rapport à x parcouru 

3.31 -0.18 -0.27 2.72% 

 

Le tableau précédent permet de constater une erreur relative maximale de l’ordre de 2 à 7% 

avec les résultats obtenus par Richards et al. (2008). Cette valeur est acceptable. L’erreur 

calculée est l’écart en pourcentage par rapport à la distance linéaire parcourue en X, ainsi un 

écart de 3.28% se traduit par un écart de 3.28 cm en Z pour une trajectoire avant parcouru 1m 

en X. 
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Les écarts peuvent être dus à plusieurs facteurs : d’une part, le papier de Richards et al. ne 

fournit pas l’épaisseur de la plaque plane employée et seulement sa largeur et sa longueur, ce 

qui peut causer des différences si l’épaisseur choisie est très différente de celle dans leur 

simulation. D’autre part, les graphiques de Richards et al. ont été digitalisés en deux étapes 

clés de la phase méthodologique : premièrement pour obtenir le CN en fonction de α et β 

(Figure 3.6) et ensuite pour obtenir les coordonnées des trajectoires à partir de la publication 

(Richards et al., 2008). Dans les deux cas, une certaine erreur de pointage peut s’immiscer dans 

le processus et peut mener à de sensibles différences. La figure suivante illustre l’influence de 

la valeur du CN sur la trajectoire de la plaque plane : la courbe bleue est la trajectoire obtenue 

en utilisant le CN tel que digitalisé, la courbe jaune utilise un CN 3% plus élevé et enfin la 

courbe violette un CN 3% plus faible. Dans les trois cas, les conditions de simulations étaient 

strictement les mêmes, et seul le CN a été modifié d’une simulation à l’autre. 

 

 

Figure 4.2 Influence du CN sur la trajectoire de la plaque plane 



64 

La Figure 4.2 permet ainsi de constater que dans le plan XZ notamment, une différence de 3% 

sur la valeur de CN
  se traduit par une différence de trajectoire entre 5 et 8% par rapport à la 

distance parcourue en X. Cependant les écarts restent plus faibles dans le plan XY, de la même 

façon que les écarts vis-à-vis de Richards et al. étaient plus faibles sur la vue de dessus. Ainsi, 

ce cas test permet de mettre en avant qu’une erreur a priori faible- de l’ordre de 1 à 5%- sur la 

prise de mesure du CN peut modifier de façon non négligeable une simulation de trajectoire. 

Ce genre d’erreur peut intervenir lors de la digitalisation et peut ainsi modifier les résultats 

finaux. La validation ayant été faite principalement en digitalisant les données de la littérature, 

les écarts observés sont en partie dus à la sensibilité vis-à-vis du CN de la trajectoire de la 

plaque plane. 

 

Le cas test de validation présenté à la Figure 4.1 permet de comparer une trajectoire spécifique 

point par point avec une trajectoire de référence présentée par Richards et al. (2008). La 

trajectoire étant assez courte, de l’ordre de 3 m, cette comparaison permet une analyse durant 

la phase initiale de la trajectoire mais ne renseigne pas sur la validité de la simulation pour des 

simulations plus longues. Le papier de Richards et al. présente un deuxième cas test qui peut 

permettre de valider le code pour des distances plus longues. Ce cas test présente les empreintes 

d’un ensemble de trajectoires distinctes dans un plan transverse situé 50 m en aval du point de 

lâcher des plaques planes. Les conditions d’écoulement et géométriques sont les suivantes :  

• plaques planes carrées de 2.25 m², soit L = l = 1.5 m, e = 0.01 m; 

• densité surfacique de 3.60 kg/m², soit une masse volumique de 360 kg/m3; 

• écoulement uniforme unidirectionnel en X avec U = 30 m/s; 

• orientation initiale des plaques planes non donnée, mais variant par intervalles de 30°. 

 

L’absence des conditions initiales d’orientation ne permet pas une comparaison points par 

points. Néanmoins, le nombre de trajectoires étant assez grand (de l’ordre de 40), une 

comparaison de la zone d’impact permet de déterminer si les empreintes se situent dans la 

même zone. Le graphe de Richards et al. (2008) permet d’observer une répartition des 

empreintes dans une zone d’impact rectangulaire comprise entre -15 m et 15 m en Y et entre -

20 m et 2 m en Z. La Figure 4.3 présente les impacts obtenus lors de la simulation de ce cas 
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test avec le code de trajectoire. La zone en rouge correspond à l’enveloppe dans laquelle se 

trouve l’ensemble des empreintes obtenues par Richards et al. (2008) 

 

 

Figure 4.3 Empreintes des trajectoires dans un plan transverse 50 m en aval 

 

La figure précédente permet de constater que les empreintes se situent dans la même zone que 

celle déterminée dans la littérature. Ce cas test est ainsi un complément au précédent, et permet 

ainsi de s’assurer de la cohérence du code vis-à-vis de la littérature lorsque les simulations sont 

comparées loin du point de départ de la plaque plane. Il est ainsi possible de voir que le code 

donne des résultats satisfaisants aussi bien en phase initiale de la trajectoire (Figure 4.1) que 

plus loin, 50 m après (Figure 4.3).  

 

Cependant, et comme mentionné dans le chapitre précédent, ce modèle de moment dynamique 

tend à bloquer les rotations de la plaque. Les figures suivantes illustrent une trajectoire de 

plaque plane ainsi que le tracé en fonction du temps des trois angles d’Euler caractérisant 

l’orientation de la plaque, dans le cas du moment dynamique proposé par Richards et al. (2008). 

Cette trajectoire a été obtenue en utilisant des conditions initiales aléatoires, pour une plaque 

plane carrée de 0.1 m de côté. 
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Figure 4.4 Trajectoire spécifique d'étude autour du BWB 

 

 

Figure 4.5 Angles d'Euler en fonction du temps de la plaque plane de la figure 4.4 

 

Le constat est très clair : la plaque plane se retrouve figée en rotation à partir d’un certain 

moment. La combinaison des angles une fois qu’ils n’évoluent plus (Φ = 0.9 rad, θ = -1.55 rad, 

Ψ = -0.3 rad) force ainsi la plaque plane à avoir la forte mobilité en direction Y comme illustré 
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sur la Figure 4.4, de par les efforts aérodynamiques imposés par l’orientation fixe. Cette 

incohérence de voir la plaque plane figée en rotation a ainsi poussé à revoir le modèle de 

moment dynamique. 

 

4.1.1.2 Modèle avec moment dynamique de Tachikawa (1983) 

Le modèle de moment dynamique proposé par Richards et al. a une tendance à freiner la plaque 

plane dans ses rotations et donc à l’empêcher de tourner au bout d’un certain moment comme 

le montre les Figure 3.12 et 4.4/4.5. Les observations faites par Tachikawa (1983) contredisent 

cette tendance. En effet, une plaque plane en mouvement peut passer d’un état de translation 

pure (sans rotations) à un état avec rotations, mais le cas d’un état de rotation évoluant en 

translation pure n’a jamais été observé lors des relevés expérimentaux (Tachikawa, 1983).  Le 

développement du modèle de moment dynamique 3D-linéaire, issu du modèle 2D de 

Tachikawa et principale contribution du présent travail, a été détaillé intégralement dans le 

CHAPITRE 3. Il est à noter que la différence entre le code de trajectoire utilisé dans le cas de 

validation de Richards et al. et le cas de Tachikawa est seulement le moment dynamique. Le 

code de trajectoire de la plaque plane emploie les corrélations de coefficients aérodynamiques 

ainsi que la détermination du moment statique tels que présentés dans le papier de Richards et 

al. (2008), dont les expressions mathématiques ont été présentées dans le CHAPITRE 2. Les 

conditions du cas test sont données en ANNEXE VI. Les cas tests de validation présentés dans 

le chapitre précédent donnent satisfaction (Figure 3.9), dans la mesure où la différence entre la 

trajectoire obtenue et les résultats de Tachikawa n’excèdent pas 10%.   

 

Comme mentionné précédemment, le modèle 3D-linéaire présente une meilleure satisfaction 

pour les applications aéronautiques employées ici, et comme illustré à la Figure 3.15. Le 

comportement plus physiquement réaliste des plaques planes dans le cas de l’utilisation du 

moment dynamique 3D-linéaire fait que ce modèle est retenu par la suite pour simuler des 

plaques planes. 
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4.1.2 Sphère 

Le cas de la sphère a été validé, comme dans le cas de la plaque plane, par des études menées 

en génie civil. Les travaux de Holmes (2004) avec une sphère de bois soumise à un vent 

unidirectionnel ont été retenus pour confronter le code. Les données de la littérature et les 

paramètres du cas test de validation sont présentés en ANNEXE V. Comme souvent dans le 

cas des études de trajectoires dans un écoulement, peu de résultats 3D sont disponibles dans la 

littérature. Les résultats ayant permis la validation sont des cas 2D, et la comparaison a été faite 

successivement dans les trois directions X, Y, et Z. Cette configuration est nécessaire pour 

vérifier que le comportement du code est rigoureusement le même dans les trois directions de 

l’espace pour ainsi justifier la caractéristique 3D développée ici. 

 

Comme le montrent les figures 3.13 et 3.14, les résultats sont en grand accord avec la 

littérature. Les différences sont de l’ordre de 2 à 3% à l’exception de la toute fin de trajectoire, 

notamment pour la vitesse horizontale. Comme décrit dans le CHAPITRE 3, les résultats de la 

littérature ont été obtenus avec un coefficient de trainée constant égal à 0.5 tandis que la 

corrélation du Tableau 2.1 a été retenue dans le cas de l’implémentation du code de trajectoire. 

Cette corrélation donnant un Cx supérieur à 0.5 en début de simulation, il n’est ainsi pas 

étonnant de retrouver une vitesse horizontale plus importante en fin de trajectoire (Figure 3.13). 

Par ailleurs et comme dans le cas de la plaque plane, les courbes de la littérature ont été 

digitalisées ce qui peut impacter sur la précision des graphes. 

 

Un autre paramètre qui a jusqu’ici été peu évoqué est la méthode d’interpolation utilisée dans 

le module d’interpolation de la vitesse de l’écoulement. Par défaut, la méthode linear est 

employée dans tout ce mémoire. La Figure 4.6 illustre les différences de trajectoires pour trois 

simulations de sphère où seule la méthode d’interpolation a été changée : linear pour la courbe 

bleue, nearest pour la courbe rouge et enfin natural pour la courbe jaune.  
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Figure 4.6 Influence de la méthode d'interpolation  
sur les trajectoires 

 

Des différences sont observées notamment dans le plan XZ. En effet, les méthodes 

d’interpolation ne renvoient pas exactement les mêmes valeurs de vitesse pour un même point, 

ce qui  modifie les efforts aérodynamiques sur la particule et ainsi sa trajectoire. La grande 

similitude entre les résultats obtenus et ceux de la littérature indiquent une méthode 

d’interpolation qui doit être similaire bien que non évoquée. 
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4.2 Trajectoires autour de géométries 3D 

Maintenant que les validations sont effectuées, le code est apte à être mis en application autour 

de géométries 3D. Cette sous-section va présenter les résultats complémentaires permettant de 

mieux appréhender les résultats de trajectoires autour du BWB exposés dans le CHAPITRE 3. 

Avant de revenir sur le BWB, des résultats de trajectoires autour d’un profil d’aile simple, 

l’ONERA M6, vont être présentés. 

 

4.2.1 Trajectoires autour d’un profil d’aile 

Avant de passer à l’application autour du BWB, il peut être intéressant de visualiser les 

trajectoires de blocs de glace autour d’une géométrie plus simple comme un profil d’aile. Dans 

le cas présent, le profil ONERA M6 a été choisi. Pour obtenir les figures suivantes, le code de 

trajectoire pour la sphère a été utilisé de façon répétitive pour simuler 300 trajectoires. Lors de 

chaque simulation, les conditions initiales en position et vitesse de la sphère ont été choisies 

aléatoirement, étant en un point de la surface du profil et la vitesse comprise entre 0 et 0.5 m/s 

en X et Z. La Figure 4.7 présente l’aspect visuel obtenu par la simulation de 300 trajectoires 

autour du profil. 
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Figure 4.7 Simulation de 300 trajectoires aléatoires autour de l'ONERA M6 

 

La figure ci-dessus permet de voir la tendance globale des trajectoires pour des blocs de glace 

partant de la surface de l’aile. La simulation a été faite à une vitesse d’écoulement de Mach 

0.8, ce qui explique le peu d’influence de la gravité sur les trajectoires observées, étant donné 

la grande force de traînée- majoritairement de direction X- appliquée aux sphères. La gravité 

acquière une importance plus grande lorsque la vitesse d’écoulement diminue. La figure 

suivante illustre ceci en montrant les empreintes des trajectoires dans deux plans transverses 

situé 1.4 et 2.8 m en aval respectivement, pour trois différentes vitesses d’écoulement : Mach 

0.8, 0.5 et 0.2. L’angle d’attaque du profil est de 3.06°. 
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Figure 4.8 Dispersion dans des plans transverses des trajectoires pour trois vitesses 
d'écoulement différentes 
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Il est ainsi possible de constater que plus la vitesse d’écoulement est faible, et plus les débris 

de glace vont tomber rapidement : 2.8 m en aval, les sphères les plus basses sont seulement à 

Z = -0.3m à Mach 0.8 alors qu’elles sont à Z = -0.9m à Mach 0.2. Si ce constat est vérifié par 

d’autres études, il peut être intéressant dans le cadre du dégivrage et du risque d’ingestion de 

blocs de glace, en considérant les débris compacts qui génèrent peu de portance. Dans le cas 

de moteurs placés assez haut sur l’appareil, le dégivrage pourrait être fait à basse vitesse pour 

permettre aux débris de tomber avant d’atteindre les moteurs. Si les moteurs sont placés assez 

bas à l’arrière de l’appareil, dégivrer à plus haute vitesse permettrait aux débris de tomber 

moins rapidement et passer au-dessus de la nacelle du moteur. Tout cela n’est qu’une tendance 

observée à partir des trajectoires autour de l’ONERA M6 et nécessite d’autres simulations 

autour de géométries diverses pour être vérifié. 

 

4.2.2 Trajectoires autour du BWB 

Il est désormais possible d’exécuter le code de trajectoire dans n’importe quel écoulement. 

Dans le cas présent, il est mis en application pour calculer des trajectoires 3D autour du BWB. 

Les positions initiales des débris de glace ont été choisies sur le bord d’attaque de la voilure. 

Ces positions sont les plus susceptibles de voir de l’accrétion de glace s’y former en réalité. 

Les vitesses initiales données aux particules sont de l’ordre de 0.3 à 0.5 m/s vers l’avant de 

l’avion et vers le haut (si la particule est sur l’extrados, sinon vers le bas si elle est sur 

l’intrados) de façon à simuler une impulsion initiale comme par exemple la mise en action d’un 

boudin pneumatique de dégivrage. Par ailleurs, ces vitesses initiales éloignent la particule de 

l’avion aux instants initiaux, ce qui évite un impact aussitôt la simulation entamée. 

 

La tendance globale suite à l’observation des trajectoires est de voir que les débris s’éloignent 

de l’avion dans la direction Y, suivant un chemin proche de ce que les lignes de courant 

forment. La Figure 4.9 illustre ce phénomène, où les trajectoires sont issues d’un échantillon 

de 300 simulations aux conditions initiales aléatoires, de façon analogue à l’échantillon autour 

du profil d’aile du paragraphe précédent. La visualisation complète de ces 300 trajectoires de 
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sphères autour du BWB avec une perspective 3D et leurs empreintes dans le plan X = 20 m  

sont présentées en ANNEXE VII. 

 

 

Figure 4.9 Trajectoires de sphères vues de dessus autour du BWB 

 

La tendance de décalage vers les Y plus grands est également observée dans le cas de plaques 

planes, mais de façon moins prononcée du fait que la portance des plaques planes leur fait 

suivre une trajectoire qui peut fortement différer des lignes de courant (voir ANNEXE VIII). 

En considérant l’étude des trajectoires comme étant un outil permettant, à terme, de placer les 

moteurs sur le BWB, cette observation indique que les moteurs seraient plus à l’abri des 

impacts de glace en étant proches du plan Y = 0. Néanmoins, l’échantillon présenté de 300 

trajectoires est insuffisant pour tirer des conclusions statistiques définitives. 

 

L’ingestion de glace par les moteurs est un danger, mais les impacts des blocs sur la carlingue 

peuvent également porter préjudice à la sécurité de l’appareil. Comme évoqué dans le chapitre 

2, les trajectoires impactant l’appareil sont traitées pour une mise en forme graphique qui 

n’affiche que la partie de trajectoire précédant la collision avec la carlingue. La Figure 4.10 

illustre une trajectoire impactant l’avion. La vue supérieure est la vue globale et la vue 

inférieure un grossissement. 
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Figure 4.10 Trajectoire contournant l'avion (bleue) et impactant l'avion (violette) 

 

L’impact des débris sur l’avion n’est pas un évènement rarissime, ce qui est confirmé par les 

présentes simulations. La Figure 3.17 illustrait les empreintes des trajectoires dans un plan 20 

m en aval du nez du BWB pour des plaques planes, et la Figure- A VII-1 de l’ANNEXE VII 

pour des sphères. Compter les trajectoires atteignant ce plan par rapport au nombre de 

trajectoires lancées peut permettre d’estimer le nombre de blocs de glace « perdus » en cours 

de route. Ces pertes correspondent aux impacts sur l’avion. Le Tableau 4.2 recense le nombre 

de trajectoires impactant l’appareil pour les sphères et pour les plaques planes utilisant le 

moment dynamique 3D-linéraire, modèle retenu pour l’étude. 
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Tableau 4.2 Taux d'impact des blocs de glace sur l'avion 

Forme de glace Trajectoires lancées Trajectoires perdues % de pertes 

Sphère 300 142 47.3% 

Plaque 300 188 62.7% 

 

Le constat est que plus de la moitié des blocs de glace heurtent l’avion avant d’avoir parcouru 

20 m dans la direction principale de l’écoulement. Le plus haut taux d’impacts des plaques 

planes s’explique par les forces de portances verticales et horizontales qui peuvent les envoyer 

directement sur l’avion. Au contraire, les sphères uniquement poussées par la traînée auront 

une tendance naturelle à avoir des trajectoires proches des structures globales de l’écoulement 

et donc à majoritairement se déplacer dans la direction X. Cela met en avant que les collisions 

des blocs sur la surface de l’avion sont un dilemme aussi important que les risques d’ingestion 

par les moteurs. Bien entendu le danger n’est pas le même dans la mesure où un bloc de glace 

va la plupart du temps se briser au contact de l’avion. Cela renforce également le fait qu’un 

échantillon plus important de trajectoires est nécessaire pour mener une étude pertinente sur 

l’emplacement des futurs moteurs. Les recommandations à la fin de ce mémoire détailleront 

les éventuelles directions à prendre pour poursuivre l’étude du positionnement des moteurs. 

 

Ce chapitre  a ainsi permis de mener des études plus poussées sur les résultats présentés au 

chapitre précédent en mettant en avant les raisons qui peuvent faire différer les résultats lors 

des phases de validation, et appuyer davantage le choix du moment dynamique de la plaque 

plane. D’autre part un retour sur les résultats de simulations de trajectoires autour de 

géométries 3D permet d’avoir un aperçu des tendances générales  des trajectoires de débris 

compacts (i.e. sphères) et minces (i.e. plaques planes) exposés à un écoulement aéronautique 

3D.



 

CONCLUSION 

 

Pour se prémunir des risques d’impacts ou d’ingestion de débris de glace par les moteurs lors 

du dégivrage d’un avion en vol, l’emploi d’un outil de simulation numérique en phase de 

conception peut aider à pré visualiser les trajectoires des débris. Hormis en aéronautique, le 

domaine offrant le plus de cas d’études numériques de trajectoires de débris 3D est le génie 

civil et éolien. L’objectif du présent projet de développer un code de trajectoire 3D à vocation 

aéronautique pour le calcul de trajectoires de débris de glace compacts et minces a été atteint. 

Tout comme dans le génie civil pour les études de débris lors de tornades, l’emploi d’une 

approche Lagrangienne utilisant des corrélations pour les coefficients aérodynamiques a été 

employée pour développer l’outil de calcul de trajectoires. Ce code permet de simuler des 

débris de glace aussi bien sphériques qu’en forme de plaque plane, avec comme innovation un 

moment dynamique 3D linéaire avec la vitesse de rotation. Ce moment dynamique, tranchant 

avec les modèles 3D constant et non linéaire disponibles dans la littérature, est issu d’une 

adaptation d’un modèle bidimensionnel proposé dans les années 1980. La détermination des 

forces aérodynamiques sur les débris fait intervenir les quaternions pour caractériser 

l’orientation tridimensionnelle de la plaque plane, dont seule la force normale a été considérée. 

Dans le cas de la sphère, seule la traînée est prise en compte, ce qui rend la détermination des 

efforts aérodynamiques plus analytique et directe. Les trajectoires de débris étant calculées au 

sein d’un écoulement CFD, une des étapes clé de la méthodologie est l’interpolation du champ 

de vitesse CFD pour passer d’une représentation discrète aux nœuds du maillage à une 

représentation continue dans le domaine. Cela permet ainsi de calculer les efforts 

aérodynamiques en tout point du domaine d’étude. Une fois les forces aérodynamiques 

déterminées, la résolution des équations du mouvement est faite via une méthode de type 

Runge-Kutta sous MATLAB. 

 

La validation du code a été satisfaisante, présentant des écarts maximaux inférieurs à 7% par 

rapport aux simulations de référence tirées de la littérature, et l’emploi du nouveau modèle de 

moment dynamique de la plaque plane a été probant. En effet, le moment dynamique non 

linéaire issu de la littérature présente l’inconvénient de stopper la rotation de la plaque plane 
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lors de son mouvement et ainsi offrir un comportement non réaliste d’un point de vue physique. 

Le moment linéaire permet de conserver une dynamique de rotation lors du mouvement, ce qui 

induit un comportement physique plus adéquat.  

 

Le code  a par la suite été mis en application autour de la géométrie 3D d’un avion de type 

blended-wing-body (BWB) actuellement en phase de développement. Cette géométrie 

novatrice, contrastant avec les avions Tube-And-Wings actuels se pose en candidate idéale 

pour les avions de demain, offrant des performances aérodynamiques supérieures. Cette 

efficacité aérodynamique se traduit par une consommation de carburant moindre, ce qui est le 

cheval de bataille des industriels pour les décennies à venir. Le code de calcul de trajectoire de 

débris de glace est utilisé en vue de placer les moteurs du BWB en minimisant le risque 

d’ingestion de glace. Les résultats de trajectoires et d’empreintes dans un plan transverse 

permettent d’avoir une première idée des emplacements potentiels à considérer pour les 

moteurs. Une nouvelle fois, la modélisation proposée pour le moment dynamique de la plaque 

plane a présenté des résultats différents mais plus en adéquation avec le comportement attendu 

d’un point de vue physique par rapport au modèle non linéaire de la littérature. Ce dernier 

présente dans un plan transverse à 20 m du nez de l’avion une dispersion des trajectoires 

environ deux fois plus grande dans la direction verticale par rapport au modèle 3D-linéaire 

proposé dans ce mémoire. Néanmoins, l’outil de calcul de trajectoires devra être employé dans 

une étude statistique comptant plusieurs dizaines de milliers de trajectoires pour valider 

définitivement la localisation des moteurs via une étude probabiliste.



 

RECOMMANDATIONS 

 

Comme mentionné au cours de ce présent mémoire, l’effort a été porté sur le développement 

d’un outil de simulation numérique de trajectoires de sphères et plaques planes polyvalent qui 

peut s’adapter à n’importe quel écoulement CFD 3D. Néanmoins, le modèle de moment 

dynamique linéaire de la plaque plane nécessite une validation avec des résultats 

expérimentaux pour confirmer les valeurs de coefficients K retenues dans ce mémoire pour la 

plaque plane rectangulaire.  

 

L’illustration de la mise en application autour du BWB avait pour principale mission de 

montrer l’utilisation qui peut en être faite pour déterminer l’emplacement des moteurs sur 

l’appareil. Ainsi, un futur travail de recherche serait de déterminer précisément  les endroits où 

la glace est susceptible de se former sur le BWB de façon à employer des conditions initiales 

représentatives de la vraie position des débris de glace sur la voilure lorsque le code de 

trajectoire sera utilisé. Ce travail pourra faire intervenir des notions de transferts de chaleur 

entre la surface de l’avion, l’air et les gouttelettes d’eau pour modéliser la formation de la 

glace. Par la suite, l’utilisation de ces positions initiales combinée à une étude probabiliste, dite 

de Monte-Carlo, sur des dizaines voire centaines de milliers de trajectoires permettra de 

déterminer de façon optimale l’emplacement des moteurs sur le BWB.





 

ANNEXE I 
 
 

COEFFICIENT NORMAL DE RICHARDS POUR LA PLAQUE PLANE 

  

Figure-A I-1 Représentation graphique du CN obtenu par Richards : (a) SR=1; (b) SR=2; (c) 
SR=4 

Adapté de Richards et al. (2008) 
 





 

ANNEXE II 
 
 

FICHIER DE CONFIGURATION SU2 CFD AUTOUR DU BWB 

Fichier de configuration utilisé pour l’écoulement CFD :  
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ANNEXE III 
 
 

DONNÉES NUMÉRISÉES DES GRAPHES DE RICHARDS ET AL. (2008) 

Tableau-A III-1 CN en fonction de α et β (en degrés) pour SR = 1 
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CN en fonction de α et β (en degrés) pour SR = 1 (suite) 
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Tableau-A III-2 CN en fonction de α et β (en degrés) pour SR = 2 
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CN en fonction de α et β (en degrés) pour SR = 2 (suite) 
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Tableau-A III-3 CN en fonction de α et β (en degrés) pour SR = 4 
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CN en fonction de α et β (en degrés) pour SR = 4 (suite) 



 

ANNEXE IV 
 
 

DONNÉES POUR LE CAS TEST DE VALIDATION DE LA PLAQUE PLANE- 
RICHARDS ET AL. (2008) 
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Tableau-A IV-1  
Valeurs référence  XZ 

pour la Figure 3.8  
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Tableau-A IV-2  
Valeurs référence XY 

pour la Figure 3.8 
 

 





 

ANNEXE V 
 
 

DONNÉES POUR LE CAS TEST DE VALIDATION DE LA SPHÈRE- HOLMES 
(2004) 
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Tableau-A V-1 Valeurs références pour 
 la Figure 3.13 (Déplacement en X)  

 

 

Tableau-A V-2 Valeurs références pour 
 la Figure 3.13 (Vitesse en X)  
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Tableau-A V-3 Valeurs références pour  
la courbe de la Figure 3.13  

 





 

ANNEXE VI 
 
 

DONNÉES POUR LE CAS TEST DE VALIDATION DE LA PLAQUE PLANE- 
TACHIKAWA (1983) 
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Tableau-A VI-1  
Valeurs références  

(45° d’inclinaison) pour  
la courbe de la Figure 3.9 

 

 

 

Tableau-A VI-2  
Valeurs références  

(75° d’inclinaison) pour  
la courbe de la Figure 3.9 

 



 

ANNEXE VII 
 
 

TRAJECTOIRES DE SPHERES AUTOUR DU BWB 

 

Figure- A VII-1 Vue en perspective 3D d’un échantillon de 300 trajectoires de sphères  
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Figure- A VII-1 Empreintes d’un échantillon de 300 sphères  
dans le plan X = 20m 

 



 

ANNEXE VIII 
 
 

TRAJECTOIRES DE PLAQUES PLANES AUTOUR DU BWB 

 

Figure- A VIII-1 Vue de dessus d’un échantillon de 300 trajectoires de plaques planes 

 

 

Figure- A VIII-2 Vue en perspective 3D d’un échantillon  
de 300 trajectoires de plaques planes

https://www.clicours.com/
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