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INTRODUCTION 
 

Dans le monde actuel où la mondialisation est présente dans tous les aspects de notre vie, 

l’industrie aéronautique occupe une place de plus en plus importante dans le transport de 

marchandises et de personnes depuis quelques décennies. 

Cependant, ces dernières années, un autre aspect s’est fait de plus en plus pressant à mesure 

que les sociétés en prennent conscience : l’aspect écologique. Actuellement malgré les efforts 

déjà entrepris, l’industrie aéronautique représente 859 millions de tonnes de CO2/an (ATAG 

2019) soit 2,15% des émissions mondiales. Afin de remédier à cet état de fait, des objectifs 

précis ont été fixés, tels que réduire les émissions de CO2 de 1,5% par an. De plus, en 2050, la 

production de CO2 devra être deux fois plus faible qu’en 2005 (ATAG, 2019). 

 

Dans cette optique, de nombreuses voies d’amélioration sont étudiées afin de réduire l’impact 

des vols sur l’environnement, que cela soit l’utilisation de nouveaux matériaux tels que les 

composites, plus légers et résistants ou l’amélioration des performances aérodynamiques afin 

de réduire la consommation de carburant. 

Depuis plusieurs années, de nombreux projets de recherches ont été menés par différents 

acteurs du milieu aéronautique, des entreprises aux universités. Plusieurs d’entre eux se sont 

concentrés sur le concept d’aile déformable ou morphing wing. Ce concept basé sur le 

biomimétisme a pour objectif d’imiter les oiseaux et de parvenir à modifier la forme de l’aile 

en vol afin qu’elle s’adapte au mieux aux conditions de vol rencontrées. Bien entendu, il existe 

de nombreux projets et de multiples approches différentes. Les principales approches sont 

expliquées par (Rayhan Afsar, Muhammad, Arifuzzaman, & DSwarnaker, 2015). 

 

Il divise ces approches en trois grandes tendances : la première « planform » comprends les 

modifications de la corde, de l’envergure et de l’angle de flèche. La seconde approche dites 

« out of plane » se concentre sur des déformations de l’aile par torsion. La troisième approche, 

celle présentée dans ce mémoire, se concentre sur la déformation du profil, en modifiant sa 

courbure ou son épaisseur. 
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Cela fait de nombreuses années que les différents concepts d’aile déformable intéressent 

l’industrie aéronautique, cependant malgré les nombreuses recherches, ces efforts ont 

longtemps été limités par les moyens technologiques, qu’il s’agisse des matériaux ou des 

capacités de calculs des ordinateurs. C’est pour cette raison que ces projets n’ont, pour la 

grande majorité, montrés que des améliorations théoriques et ne sont pas encore prêts pour une 

utilisation industrielle.  

 

Cependant, de nos jours, les moyens informatiques et les matériaux ont connus de grands 

développements ces dernières années, en particulier avec les matériaux composites qui sont 

désormais courants. C’est donc un moment clé pour l’industrie aéronautique et les projets 

d’aile déformable peuvent ainsi entrer dans une phase concrète et aider à atteindre les objectifs 

de performance souhaités, en aéronautique.



 

CHAPITRE 1 
 
 

CONTEXTE ET REVUE DE LITTÉRATURE 

De nos jours, le contexte environnemental et économique fait de l’efficacité énergétique le mot 

d’ordre de l’industrie en général et du domaine aéronautique en particulier. Il est donc essentiel 

d’optimiser les aéronefs afin d’atteindre des objectifs de performance. C’est dans cette optique 

que depuis plusieurs années, le monde scientifique travaille sur le concept d’aile adaptable, qui 

en théorie permettrait d’obtenir une aile optimale pour toutes les conditions de l’enveloppe de 

vol. 

Actuellement, des dispositifs hypersustentateurs tels que les becs et les volets sont utilisés pour 

« modifier » l’aile, toutefois il est communément admis que cela n’en fait pas une aile 

adaptable ; ces dispositifs doivent être capables de s’adapter à plusieurs conditions de vol, 

rendant ainsi les aéronefs plus efficaces et plus polyvalents. 

 

Pendant longtemps, la recherche a été ralentie par les moyens technologiques requis pour 

réaliser une aile déformable performante. Cependant, de nos jours que cela soit du point de vue 

des matériaux composites ou des outils de calculs informatiques, la technologie est 

suffisamment avancée pour faire évoluer ce domaine précis de l’aéronautique. 

 

Comme pour de nombreuses avancées technologiques, le biomimétisme est à la base du 

développement de l’aérodynamisme. En effet les oiseaux peuvent adapter les configurations 

de leurs ailes (surface de vol, cambrure…) aux différentes phases de vol, ce qui leur permet 

d’obtenir de meilleures performances en vol et de réaliser un très grand nombre de manœuvres. 

En partant de ce constat, de nombreuses études ont été menées par différentes équipes afin de 

développer un modèle efficace d’aile adaptable. Actuellement, beaucoup de ces études sont 

menées sur des UAV pour des raisons pratiques ; l’investissement en matériel et en temps est 

généralement plus faible pour un UAV que pour un avion, de plus les essais en vol et les 

certifications peuvent être réalisés plus facilement dans le cas d’un UAV car les charges 
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aérodynamiques sont beaucoup plus faibles que sur certains avions ce qui permet de tester de 

nombreux modèles innovants plus facilement. 

 

1.1 Historique de l’aile adaptable 

Dès le début de l’aviation, la notion d’aile adaptable a été envisagée, notamment par les frères 

Wright qui ont utilisé un système modifiant la cambrure de l’aile afin de changer la portance 

et ainsi d’améliorer la stabilité de l’appareil (Anderson, 2004), (Padfield & Lawrence, 2003). 

Même si les évolutions successives ont fait en sorte que ce système soit abandonné, la notion 

d’aile adaptable a continué à inspirer des améliorations telles que les volets et les ailerons. 

 

En 2011, Barbarino et son équipe (Barbarino, Bilgen, Ajaj, Friswell, & Inman, 2011) 

définissait trois types d’ailes déformables : celles qui se modifient dans le plan (flèche, 

envergure, corde), celles qui se transforment en modifiant la courbe le long de l’envergure ou 

du dièdre et celles qui modifient leur profil en variant la finesse et la cambrure.  

 

La majorité des études menées se focalisent sur le contrôle d’un seul type de modification, 

mais certaines études tentent de combiner plusieurs sous-études même si la complexité des 

calculs et de l’installation en sont augmentées. Par exemple,  Vale et Gamboa (Vale, Lau, 

Suleman, & Gamboa, 2007) ont conçus un système permettant de modifier à la fois la corde et 

l’envergure grâce à des longerons et des nervures télescopiques. Leurs analyses numériques 

ont démontré qu’un drone équipé de cette aile déformable voyait sa trainée diminuer de 15% 

à 23%.  

Monner et son équipe (Monner, Breitbach, Bein, & Hanselka, 2000) ont écrit sur l’Adaptive 

Wing Project (ADIF) mené par EADS (European Aeronautic Defence and Space Company), 

Daimler et le DLR (German Aerospace Center). Ce projet consistait à créer une structure 

flexible en redistribuant les efforts aérodynamiques et en permettant à l’aile d’être déformable 

en certains endroits et rigide dans d’autres endroits. Le bord de fuite était flexible et composé 

de plaques rigides reliées par un mécanisme cinématique. Chaque nervure était actionnée en 

un unique point et la déformation était transmise aux autres plaques grâce au mécanisme. 
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En 2002, Gano (Gano & Renaud, 2002) ont amélioré l’efficacité aérodynamique d’un drone 

en réussissant à réduire les épaisseurs des ailes en vol. Celles-ci, contenant le carburant, 

s’affinaient au fur et à mesure que ce dernier était consommé, réduisant ainsi le coefficient de 

traînée. 

De son côté, Neal (Neal et al., 2004) ont réalisé un système d’aile télescopique et rotative 

permettant de modifier à la fois l’envergure et la flèche de l’aile grâce à des actionneurs 

pneumatiques. L’aspect le plus intéressant de leur étude a été le fait que les tests en soufflerie 

ont démontrés qu’il suffisait de seulement trois configurations différentes pour augmenter le 

ratio CL/CD sur l’ensemble de l’enveloppe de vol. 

 

De leur côté, Bilgen et ses équipes (Bilgen, Kochersberger, Diggs, Kurdila, & Inman, 2007) 

(Bilgen, Kochersberger, & Inman, 2009) ont menés des études sur des systèmes de bord de 

fuite adaptable afin d’assurer des variations de cambrure plus lisses et continues que les 

surfaces de contrôle traditionnelles. Ces systèmes étaient actionnés par des mécanismes 

électriques rapides et les tests en soufflerie et en vol ont prouvés leur efficacité à fournir un 

contrôle du roulis précis. 

 

De 2006 à 2009, une collaboration entre Bombardier Aerospace, Thales Canada, l’École de 

Technologie Supérieure, Polytechnique Montréal et l’IAR-CNRC (Institute for Aerospace 

Research – Canadian National Research Center) a permis de mener à bien le projet CRIAQ 

7.1.  

Ce projet avait pour objectif l’amélioration de l’écoulement laminaire sur une voilure 

aéroélastique afin de diminuer de manière significative la traînée de l’aile. Ces notions ont 

notamment été présentées par Botez (Botez, Molaret, & Laurendeau, 2007). Le système 

consiste en une peau en composites reliée à un mécanisme d’actionnement permettant de 

déformer l’extrados de l’aile. Des réductions de trainée de l’ordre de 18,5% ont été observées 

ainsi qu’un recul de la transition de l’écoulement jusqu’à 25% de corde. Afin de continuer 

d’améliorer ces résultats, le même système a été réalisé en boucle fermée, permettant ainsi un 

contrôle en temps réel de l’aile. L’algorithme utilisé a été adapté pour assurer la convergence 
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rapide de la solution. Les résultats obtenus pour le modèle en boucle fermée ont montré une 

amélioration de la finesse de 1.2% par rapport au modèle en boucle ouverte. 

 

Sleesongsom (Sleesongsom, Bureerat, & Tai, 2013) a développé un concept d’aile déformable 

grâce à une optimisation structurale très précise. Pour se faire, plusieurs des étapes 

traditionnelles de la conception ont été réalisées simultanément grâce au MOPBIL 

(MultiObjective Population-Based Incremental Learning). Le modèle a été analysé pour 

plusieurs cas de vol et les limites des déformations aéroélastiques ont été vérifiées. Les résultats 

ont montré que cette structure optimisée était applicable à un aéronef. 

 

Lyu (Lyu & Martins, 2014) a travaillé sur l’optimisation aérodynamique d’une aile avec un 

bord de fuite adaptable grâce à une routine d’optimisation par gradient. La géométrie de l’aile 

a été réalisée via une approche multipoints comprenant 192 variables tandis que le bord de 

fuite a été optimisé à partir de cette géométrie en prenant en compte 90 paramètres. Des 

réductions de trainée jusqu’à 5% ont été observées. Une réduction de la consommation de fuel 

basée sur les améliorations aérodynamiques obtenues a également été calculée. 

 

En 2014, Previtali (Previtali, Arrieta, & Ermanni, 2014) a mené une étude comparative des 

performances d’une aile adaptable et d’une aile classique. L’objectif était de réaliser une étude 

complète en prenant en compte tous les aspects : aérodynamisme, structure, poids de l’aile, 

ainsi que l’énergie d’activation du système d’aile déformable. 

Lors de travaux précédents, (Previtali & Ermanni, 2012) avaient développés une aile 

déformable en utilisant un modèle de nervures souples basé sur une forme de profil « cible ». 

Cette approche était assez limitée à cause de son manque d’optimisation aérodynamique ainsi 

qu’à cause de l’apparition d’une torsion du bord d’attaque lors de la déformation de l’aile, ce 

qui avait pour conséquence la réduction de l’angle d’attaque et donc la réduction du coefficient 

de portance. 

Dans cette étude, le problème a été résolu en déformant l’intégralité de l’aile en optimisant la 

structure ainsi que l’aérodynamisme simultanément, ce qui a eu pour effet de ne fournir que 



7 

  

des solutions évitant les problèmes de torsion du borde d’attaque rencontrés lors de l’étude 

précédente.  

Les résultats de cette étude ont montré que ce système d’aile adaptable pouvait 

avantageusement remplacer le système d’ailerons d’une aile conventionnelle tout en 

permettant de réduire la trainée et en gardant un poids global semblable à celui de l’aile 

classique. 

 

En 2015 Sodja, (Sodja, Martinez, Simpson, & De Breuker, 2015) a développé un bord 

d’attaque adaptable pour un avion de transport régional. Ce système permettait une rotation 

d’au moins 5° du bord d’attaque grâce à la peau de l’aile capable de se déformer selon des 

configurations prédéterminées. Le bord d’attaque a été conçu en utilisant les efforts 

aérodynamiques habituellement subis par un avion de ce type lors de ses opérations en vol. Un 

transfert de ces charges sur l’ensemble de la structure de l’aile, et en particulier sur le premier 

longeron ont été observées et la forme optimisée souhaitée a été atteinte. 

Toujours en 2015, Daynes (Daynes, Lachenal, & Weaver, 2015) a présenté une aile adaptable 

conçue pour minimiser la force requise pour le mécanisme d’actuation en réduisant à zéro la 

rigidité de torsion, ce qui a été rendu possible grâce à des pièces de plastique renforcées de 

fibres de carbone qui étaient assemblées dans une structure grillagée dont on faisait varier sa 

courbure pour contrôler la rigidité de torsion.  

 

1.2 Techniques de représentation d’un profil 

Lors du processus d’optimisation d’un profil, quel que soit la méthode ou l’algorithme 

d’optimisation choisi, il existe une étape commune et primordiale pour effectuer une 

optimisation efficace. Il s’agit de la représentation du profil de manière mathématique ou 

paramétrique. Plusieurs méthodes existent et les principales méthodes vont être passées en 

revue dans ce chapitre, afin de mieux appréhender les paramètres à prendre en compte, ainsi 

que les choix qui ont été faits lors de ce projet. 
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Comme dans tout processus utilisant l’outil informatique, c’est celui-ci qui nous limite, ainsi 

il faut donc trouver la meilleure méthode pour effectuer un compromis entre la précision des 

calculs et le temps nécessaire pour les réaliser. 

 

1.2.1 B-Splines Rationnelles Non Uniformes (NURBS) 

Les NURBS ou Non-Uniform Rational B-Splines sont conçues par un modèle mathématique 

développé par l’ingénieur Pierre Bézier (Piegl & Tiller, 1997). Elles sont des variations des B-

splines traditionnelles, permettant de représenter avec précision les formes des lignes 2D et 3D 

complexes. 

L’utilisation des NURBS est aujourd’hui très répandue car elles sont très précises. La quantité 

nécessaire d’informations pour représenter une pièce grâce aux NURBS est également plus 

faible que celle requise par beaucoup d’autres méthodes, ce qui permet d’avoir un temps de 

calcul réduit tout en obtenant un résultat fiable et précis. Ces résultats sont d’autant plus faciles 

à obtenir car la définition mathématique des NURBS est très bien connue et maîtrisée par la 

plupart des logiciels et des ingénieurs.  

 

D’un point de vue mathématique une courbe NURBS est définie par son ordre, ses points de 

contrôle et le vecteur nodal suivant : 

 

𝐶(𝑢) =  ෍ 𝑁௜,௡(𝑢) ∗ 𝑤௜∑ 𝑁௝,௡(𝑢) ∗ 𝑤௝௞௝ୀଵ 𝑃௜௞
௜ୀଵ          0 ≤ 𝑢 ≤ 1 

(1.1) 

 

Dans l’équation ci-dessus, n est le nombre de points de contrôle, wi est le poids associé au ième 

point de contrôle, Pi = [xi,yi] est le point de contrôle et Ni,n représente la ième fonction de base 

d’ordre n. Cette fonction est définie comme suit : 

 𝑁௜,଴(𝑢) =  ቄ1 𝑠𝑖 𝑢௜ ≤ 𝑢 ≤ 𝑢௜ାଵ0 𝑠𝑖𝑛𝑜𝑛  

 

(1.2) 



9 

  

𝑁௜,௡(𝑢) =  𝑓௜,௡𝑁௜,௡ିଵ(𝑢) +  𝑔௜ାଵ,௡𝑁௜ାଵ,௡ିଵ(𝑢) (1.3) 

  

où u est le paramètre de la courbe et ui est le ième nœud qui permettent de représenter f et g : 

 𝑓௜,௡(𝑢) =  𝑢 − 𝑢௜𝑢௜ା௡ − 𝑢௜ (1.4) 

𝑔௜,௡(𝑢) =  1 − 𝑓௜,௡(𝑢) =  𝑢௜ା௡ − 𝑢𝑢௜ା௡ − 𝑢௜ (1.5) 

 

Il ressort des formules précédentes que les fonctions de base sont nulles en dehors de 

l’intervalle [ui, ui+n], ce qui différencie les NURBS des courbes de Bézier classiques en leur 

conférant un caractère local car un point de contrôle n’affecte pas l’ensemble de la courbe, 

mais uniquement la portion de courbe proche de lui.  

L’ordre d’une NURBS est égal à (degré de la courbe + 1) et définit le nombre de points de 

contrôle entourant un point qui vont influencer ce dernier. En effet plus l’ordre de la NURBS 

est élevé, plus la zone d’influence de chaque point de contrôle est étendue et donc plus le 

nombre de points de contrôle influençant chaque point est important. 

Les points de contrôle déterminent la forme de la courbe car chaque point de la courbe est 

calculé par une somme pondérée d’un nombre de points de contrôle prédéfini, dépendant de 

l’ordre de la courbe. 

Le vecteur nodal quant à lui contient une séquence de valeurs qui déterminent de quelle 

manière les points de contrôle vont influencer la courbe. Le vecteur nodal divise la courbe en 

plusieurs intervalles (nombre d’intervalles égal au nombre de points de contrôle plus le degré 

de la courbe). Lorsque u, le paramètre de courbe, entre dans un nouvel intervalle, un point de 

contrôle s’active et un autre point de contrôle se désactive. 

 

Pour représenter un profil d’aile, une courbe de degré 3 est souvent préférée car elle garantit la 

continuité de la courbe, de ses tangentes et de sa courbure sans limiter les choix de sa forme 

(Lépine, 1999); en général 12 à 15 points de contrôle sont suffisants pour définir précisément 

la forme du  profil (Sugar Gabor, 2015). 
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1.2.2 Méthode PARSEC 

La méthode PARSEC (PARameterised SECtions) a été développée par Sobieczky (Sobieczky 

& Trapp, 1999). C’est une méthode très populaire qui utilise des polynômes d’ordre 6 pour 

approximer les formes de l’extrados et de l’intrados du profil. 

 

Le principal avantage de cette méthode est qu’elle est basée sur des caractéristiques 

géométriques réelles, cependant le nombre de ses variables est limité à 12. Les paramètres 

utilisés sont exposés dans la figure ci-dessous : 

 

 

Figure 1-2 : Représentation géométrique des paramètres utilisés dans la  
méthode PARSEC 

 

Les paramètres géométriques montrés dans la figure 1 n’ont pas été choisis aléatoirement, ils 

servent tous à définir un aspect précis du profil et les modifier influe directement sur les 

performances aérodynamiques du profil.  
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Dans le tableau suivant, ces paramètres sont listés et définis : 

 

Tableau 1-1: : Paramètres utilisés dans la méthode PARSEC et leur définition 

Paramètre Définition 

Rayon du bord d’attaque de la face supérieure 

(rLEu) 

𝑟௅ா௨ =  𝑎ଵ 

Rayon du bord d’attaque de la face inférieure 

(rLEl) 

𝑟௅ா௟ =  𝑎ଶ 

Point le plus haut sur la face supérieure (Zup) 𝑍௨௣ =  𝑧௨௣(𝑋௨௣) 

Point le plus haut sur la face inférieure (Zlo) 𝑍௟௢ =  𝑧௟௢(𝑋௟௢) 

Position du point le plus haut (Xup) 𝑧௨௣ᇱ ൫𝑋௨௣൯ =  0 

Position du point le plus bas (Xlo) 𝑧௟௢ᇱ (𝑋௟௢) =  0 

Courbure au point le plus haut (ZXXup) 𝑧௨௣ᇱᇱ ൫𝑋௨௣൯ =  𝑍௑௑௨௣ 

Courbure au point le plus bas (ZXXlo) 𝑧௟௢ᇱᇱ (𝑋௟௢) =  𝑍௑௑௟௢ 

Décalage du bord de fuite (ZTE) 𝑧௟௢(1) =  𝑍்ா 

Épaisseur du bord de fuite (ΔZTE) 𝑧௨௣(1) =  𝑍்ா + 𝛥𝑍்ா 

Angle du bord de fuite (cambrure et corde) (αTE) 𝑧௨௣ᇱ (1) = −tan (𝛼்ா + 𝛽்ா 2ൗ ) 

Angle de rétreint (βTE) 𝑧௟௢ᇱ (1) = −tan (𝛼்ா + 𝛽்ா 2ൗ ) 

 

Une fois ces paramètres choisis, la méthode définit le profil par les deux polynômes 

suivants d’ordre 6 : 

𝑍ଵ =  ෍𝑎௡ଵ(𝑋ଵ)௡ିଵ ଶൗ଺
௡ୀଵ  

(1.6) 

 

𝑍ଶ =  ෍𝑎௡ଶ(𝑋ଶ)௡ିଵ ଶൗ଺
௡ୀଵ  

(1.7) 

où les couples (X1, Z1) et (X2, Z2) sont les coordonnées de l’extrados et de l’intrados du profil. 
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En introduisant les paramètres mentionnés dans le tableau 1.1 dans les deux équations 
précédentes, on obtient le système linéaire suivant : ∀𝑘 ∈ [1,2] 

 𝑎ଵ௞ =  (−1)(௞ାଵ)ඥ2𝑟௅ா (1.8) 

෍𝑎௡௞(𝑋ெ௞ )௡ିଵ ଶൗ଺
௡ୀଵ =  𝑍ெ௞  

(1.9) 

෍𝑎௡௞ =  𝑍்ா௞ +  (−1)(௞ାଵ)2 ∆𝑍்ா଺
௡ୀଵ  

(1.10) 

෍൬𝑛 − 12൰ 𝑎௡௞(𝑋ெ௞ )௡ିଷ ଶൗ = 0଺
௡ୀଵ  

(1.11) 

෍൬𝑛 − 32൰ ൬𝑛 − 12൰ 𝑎௡௞(𝑋ெ௞ )௡ିହ ଶൗ଺
௡ୀଵ =  𝑍௑௑௞  

(1.12) 

෍൬𝑛 − 12൰ 𝑎௡௞ = tan (𝛼்ா + (−1)௞𝛽்ா଺
௡ୀଵ  

(1.13) 

 

Dans ce système linéaire, 𝑋ெଵ ,  𝑍ெଵ , 𝑍௑௑ଵ  représentent 𝑋௨௣, 𝑍௨௣,  𝑍௑௑௨௣. De la même manière 𝑋ெଶ ,  𝑍ெଶ , 𝑍௑௑ଶ  représentent 𝑋௟௢, 𝑍௟௢,  𝑍௑௑௟௢. 

 

Le coefficient 𝑎ଵ௞ s’obtient à partir des équations présentées ci-dessus et les autres équations 

peuvent être mises sous la forme matricielle suivante : 

 

 

 

 

 

 

 ∀𝑘 ∈ [1,2] 
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⎣⎢⎢
⎢⎢⎢
⎢⎢⎡ (𝑋ெ௞ )ଷ ଶൗ (𝑋ெ௞ )ହ ଶൗ (𝑋ெ௞ )଻ ଶൗ1 1 1 (𝑋ெ௞ )ଽ ଶൗ (𝑋ெ௞ )ଵଵ ଶൗ1 132 (𝑋ெ௞ )ଵ ଶൗ 52 (𝑋ெ௞ )ଷ ଶൗ 72 (𝑋ெ௞ )ହ ଶൗ34 (𝑋ெ௞ )ିଵ ଶൗ 154 (𝑋ெ௞ )ଵ ଶൗ 354 (𝑋ெ௞ )ଷ ଶൗ32 52 72

92 (𝑋ெ௞ )଻ ଶൗ 112 (𝑋ெ௞ )ଽ ଶൗ634 (𝑋ெ௞ )ହ ଶൗ 994 (𝑋ெ௞ )଻ ଶൗ92 112 ⎦⎥⎥
⎥⎥⎥
⎥⎥⎤
⎣⎢⎢
⎢⎢⎡𝑎ଶ

௞𝑎ଷ௞𝑎ସ௞𝑎ହ௞𝑎଺௞⎦⎥⎥
⎥⎥⎤ =

⎣⎢⎢
⎢⎢⎢
⎢⎢⎢
⎢⎡ 𝑍ெ௞ − 𝑎ଵ௞(𝑋ெ௞ )ଵ ଶൗ𝑍்ா +  12∆𝑍்ா −  𝑎ଵ௞− 𝑎ଵ௞2(𝑋ெ௞ )ଵ ଶൗ𝑍௑௑௞ +  𝑎ଵ௞4(𝑋ெ௞ )ଷ ଶൗtan(𝛼்ா +  (−1)௞𝛽்ா) − 12 𝑎ଵ௞⎦⎥⎥

⎥⎥⎥
⎥⎥⎥
⎥⎤
 

(1.14) 

 

La méthode PARSEC permet donc de représenter un profil et de contrôler ainsi sa forme grâce 

à un minimum de paramètres géométriques (Salunke, Juned Ahamad, & Channiwala, 2014). 

Cependant, ce faible nombre de paramètres l’empêche de contrôler efficacement la forme du 

bord de fuite (Shahrokhi & Jahangirian, 2007). 

 

Afin de remédier à ce problème, de nouveaux paramètres ont été ajoutés, permettant de 

contrôler la forme du bord de fuite avec la méthode dite Sobieczki modifiée. Pour le faire, une 

couche d’épaisseur a été ajoutée au niveau du bord de fuite avec la formule suivante : 

 ∆𝑍௞ =  𝐿௞. tan∆𝛼𝜇.𝑛 [1 − 𝜇. 𝜉௞௡ − (1 − 𝜉௡)ఓ] (1.15) 

 

Cependant, il s’est avéré que cette méthode (Sobieczki modifiée) pouvait produire des profils 

non viables. En effet, dans certains cas, les faces de l’extrados et de l’intrados se chevauchent 

ce qui rend le profil inutilisable. Ce défaut a été corrigé par Shahrokhi et Jahangirian 

(Shahrokhi & Jahangirian, 2007). Leur méthode ajoute la fonction ΔZ définie comme suit : 

 ∆𝑍௞ =  tan∆𝛼𝜇.𝑛 [1 − 𝜂. 𝜉௞௡ − (1 − 𝜉௡)ఓ] (1.16) 

 

où η est fixé à 0,8 et n est fixé à 6. 

 

La méthode utilisant la fonction de Sharokhi et Jahangirian étant moins performante pour 

modéliser la face de l’intrados, elle est couramment utilisée en combinaison avec la méthode 
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Sobieczki modifiée, cette dernière modélisant la face de l’intrados pendant que la méthode de 

Sharokhi et Jahangirian modéliserait la face de l’extrados. 

 

1.2.3 Méthode Class/Shape Transformation 

La méthode Class/Shape Transformation (CST) a été développée par Kulfan (Kulfan & 

Bussoletti, 2006) afin de représenter un profil grâce à un minimum de paramètres. Kulfan a 

défini qu’un profil dépend principalement du rayon du bord d’attaque, de la forme de la partie 

avant du profil (forebody) et de la forme de la partie du bord de fuite (aftbody). 

 

Ainsi, la forme générale de l’équation permettant de décrire un profil d’aile est la suivante : 

 𝑧𝑐 =  ට𝑥𝑐  ቀ1 − 𝑥𝑐ቁ෍ቈ𝐴௜  ቀ𝑥𝑐ቁ௜቉ + 𝑥𝑐  ∆𝑧்ா𝑐ே
௜ୀ଴  

(1.17) 

 

Le terme ට௫௖ est le seul qui permet d’obtenir un bord d’attaque arrondi, tandis que les termes ቀ1 − ௫௖ቁ et ∆௭೅ಶ௖  permettent d’obtenir un bord de fuite pointu tout en contrôlant son épaisseur. 

La forme particulière du profil localisé entre le bord d’attaque et le bord de fuite est contrôlée 

par ∑ ൤𝐴௜  ቀ௫௖ቁ௜൨ே௜ୀ଴ . 

 

Cette méthode est intitulée Classe/Shape Transformation Method (CST), car elle exprime la 

fonction de l’équation du profil en une combinaison de deux fonctions : la fonction shape qui 

définit la forme particulière du profil et assure une courbe lisse et la fonction class qui définit 

les caractéristiques importantes comme un bord d’attaque arrondi et un bord de fuite pointu.  

 

A partir de l’équation générale (1.16), il est possible de définir une fonction shape S telle que 

: 
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𝑆(𝑥 𝑐⁄ ) =  𝑧𝑐 − 𝑥𝑐 ∆𝑧𝑐ට𝑥𝑐  ቂ1 − 𝑥𝑐ቃ =  ෍ቈ𝐴௜  ቀ𝑥𝑐ቁ௜቉ே
௜ୀ଴  

(1.18) 

 

Cette fonction shape qui définit la forme particulière du profil a pour principale caractéristique 

d’être une fonction analytique dont le comportement est connu et fiable.  

En certains points, elle est directement reliée à des caractéristiques géométriques du profil par 

les équations suivantes : 

 

- À 𝑥 𝑐⁄ = 0, elle est reliée au rayon de courbure du bord d’attaque : 

𝑆(0) =  ඨ2 𝑅௅ா𝑐  
  (1.19) 

 

 

- À 𝑥 𝑐⁄ = 1, elle est reliée à l’angle de restreint (« boat-tail angle ») 𝛽 et à l’épaisseur 

du bord de fuite ∆𝑧்ா : 𝑆(1) = 𝑡𝑎𝑛𝛽 + ∆𝑧்ா𝑐   (1.20) 

 

La fonction class est représentée par le terme ට௫௖  ቂ1 − ௫௖ቃ et dans sa forme générale, elle est 

définie comme suit : 𝐶(𝑥 𝑐⁄ ) =  ቀ𝑥𝑐ቁேଵ ቂ1 − 𝑥𝑐ቃேଶ (1.21) 

 

Dans cette méthode CST, les valeurs des exposants N1 et N2 de la fonction class définissent 

le type de géométrie. 

Comme montré dans le tableau ci-dessous, en faisant varier ces deux exposants, il est possible 

de modéliser différents types de géométries : 𝑧𝑐 (𝑥 𝑐⁄ ) =  ቀ𝑥𝑐ቁேଵ ቀ1 − 𝑥𝑐ቁேଶ [𝑆𝑛(𝑥 𝑐⁄ ) = 1] (1.22) 
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L’équation régissant cette modélisation est la même quel que soit le type de géométrie 

représentée : 

 

Avec Sn(x) =1 la fonction définissant la forme de base quelle que soit la géométrie. 

 

Tableau 1-2: Types de géométrie en fonction des coefficients de la méthode CST 

Valeurs des coefficients N1 et N2 Type de géométrie 

N1 = 0.5 et N2 = 1 Nez arrondi avec partie arrière 

pointue 

N1 = 0.5 et N2 = 0.5 Nez arrondi avec partie arrière 

arrondie 

N1 = 1 et N2 ≈ 0(+) Cône 

N1 ≈ 0(+) et N2 ≈ 0(+) Rectangle, tube circulaire 

N1 =1 et N2 = 1 Nez pointu avec partie arrière 

pointue 

N1 = 0.75 et N2 = 0.25 Nez de Sears-Haack et bord abrupt 

N1 = 0.75 et N2 = 0.75 Sears-Haack corps 

 

Pour un bord d’attaque arrondi et une partie arrière pointue, c’est-à-dire pour une forme 

souhaitée pour un profil classique, N1 = 0,5 et N2 = 1 

 

On peut donc facilement obtenir les coordonnées d’un profil à partir des fonctions suivantes : 𝑧𝑐 (𝑥 𝑐⁄ ) = 𝐶(𝑥 𝑐⁄ ) 𝑆(𝑥 𝑐⁄ ) +  𝑥𝑐 ∆𝑧𝑐  (1.23) 

 

Cette méthode CST permet également de combiner plusieurs fonctions shape grâce à un facteur 

d’échelle qui permet de faire varier la forme du profil pour obtenir le compromis souhaité en 

pondérant les fonctions, permettant ainsi de définir l’impact de chacune d’entre elles sur 

l’aspect global du profil. 
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La fonction shape peut être interprétée par des polynômes de Bernstein qui se définissent 

comme suit : 

 𝑆௥,௡(𝑥) =  ෍𝐾௥,௡ 𝑥௥(1 − 𝑥)௡ି௥௡
௥ୀ଴  

(1.24) 

 

où n est l’ordre du polynôme, r est compris entre 0 et n, x compris entre 0 et 1 et les coefficients 

Kr,n sont définis tels que 

 𝐾௥,௡  ≡  ቀ𝑛𝑟ቁ  ≡  𝑛!𝑟! (𝑛 − 𝑟)! (1.25) 

 

Lors de la représentation par polynômes de Bernstein, le premier terme de ces polynômes 

définit le rayon de courbure du bord d’attaque et le dernier terme définit le « boat-tail angle » 

c’est-à-dire l’angle du tronçon de queue et l’épaisseur du bord de fuite. Tous les autres termes 

définissent la « forme » du profil et n’affectent pas le rayon du bord d’attaque, l’angle du 

tronçon de queue et l’épaisseur du bord de fuite.  

 

La propriété de « partition de l’unité » s’applique aux polynômes de Bernstein, ce qui signifie 

qu’en chaque point la somme sur toutes les fonctions des valeurs prises par chacune d’elles 

vaille 1, comme expliqué par (Ceze et al., 2009). 
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Figure 1-1: Représentation de la fonction Shape unitaire par les  
polynômes de Bernstein 

 

L’un des principaux avantages de l’utilisation des polynômes de Bernstein pour représenter la 

fonction Shape est qu’ils sont tous positifs sur l’intervalle [0,1] et ne possèdent qu’un seul 

maximum chacun. De plus, ces maximums sont distribués de manière égale sur l’intervalle, au 

point maximum de chaque terme binomial, ce qui permet de connaitre la position des points 

de contrôle de la courbe grâce à l’ordre de polynôme choisi (Ceze et al., 2009). Cette propriété 

est montrée dans la figure suivante, où les différents termes binomiaux d’un polynôme de 

Bernstein d’ordre 4 sont tracés, ainsi que les points de contrôles de chaque terme et la fonction 

shape unitaire S(x) =1. Cette figure montre que les points de contrôle sont répartis 

uniformément sur l’intervalle [0,1] et que l’ensemble des termes binomiaux de Bernstein 

constitue la fonction shape unitaire. 

 

1.2.4 Méthode de Hicks-Henne 

Des scientifiques de la NASA, R. Hicks et P. Henne (Hicks & Henne, 1978) ont développés 

une méthode permettant de représenter un nouveau profil en partant d’une configuration de 

base. Leur méthode consiste à déformer le profil initial en le perturbant grâce à un jeu de 

fonctions. Ces fonctions sont des fonctions sinusoïdales (1.23) qui ajoutées à l’équation du 

profil initial le perturbent et permettent de le déformer de manière contrôlée. 
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Les formes des courbes de l’extrados et de l’intrados du profil sont définies par l’équation 

suivante : 

 𝑧 =  𝑧௜௡௜௧௜௔௟ +  ෍𝑎௜𝛷௜(𝑥)௡
௜ୀ଴  

(1.26) 

 

Où 𝛷௜(𝑥) sont les fonctions sinusoïdales et les coefficients ai ont des valeurs pour i=1 jusqu’à 

i=n. 

 

Hicks et Henne définissent les fonctions sinusoïdales de leur méthode de la manière suivante : 

 𝛷௜(𝑥) =  𝑠𝑖𝑛௧௜ ቈ𝜋𝑥୪୬(଴,ହ)୪୬(௛೔) ቉  (1.27) 

 

où hi est la localisation du maximum de la fonction sinusoïdale tandis que ti contrôle 

l’amplitude des fonctions.  

 

Chaque fonction sinusoïdale est donc définie par les trois paramètres ai, hi et ti qui peuvent 

chacun être optimisé ou gardé constant.  

Au cours des études, diverses combinaisons ont été testées afin d’exploiter au mieux cette 

méthode. Wu (Wu, Yang, Liu, & Tsai, 2003) a fixé le paramètre ti = 4 tandis que Khurana 

(Khurana, Wuinarto, & Sinha, 2008) a fait varier tous les paramètres. 

 

Cette méthode présente de nombreux avantages, comme d’être très flexible, ce qui donne à 

l’utilisateur la possibilité de choisir de placer les fonctions bump à des endroits stratégiques 

afin de modifier uniquement certaines parties du profil. Cela permet de réduire le nombre de 

paramètres nécessaire et ainsi réduire le temps de calcul. 
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1.2.5 Autres 

D’autres méthodes de paramétrisation de profils d’aile existent, telles que la méthode des 

points de maillage (Jameson & Jayaram, 1988), qui se sert des coordonnées des points du 

maillage comme des variables de conception. D’autres méthodes sont des combinaisons des 

méthodes présentées dans ce chapitre, adaptées à des cas précis et à des conditions 

particulières. 

 

1.2.6 Conclusion 

Chaque méthode de paramétrisation présente des avantages et des inconvénients et c’est à 

l’ingénieur de choisir celle qui est la mieux adaptée à son problème et à ses caractéristiques.  

Toutes les méthodes présentent des compromis entre un problème spécifique et leur 

performance moyenne sur l’ensemble des problèmes nécessitant leur utilisation. C’est pour 

cela qu’il est capital de bien définir le problème et les objectifs à atteindre avant de choisir la 

méthode à employer, car comme l’a montré Wu (Wu et al., 2003), le choix de la méthode de 

paramétrisation influe fortement sur l’optimisation du profil. 

 

1.3 Techniques d’optimisation 

Une fois le profil d’aile représenté le plus fidèlement possible grâce à une des méthodes 

présentées précédemment, il faut résoudre le problème principal : l’optimisation de la forme 

de ce profil pour obtenir les meilleures performances possibles. 

Pour le faire, il existe de nombreux algorithmes basés sur différentes approches. Les 

principales approches ainsi que leurs points forts et points faibles seront présentés dans ce 

chapitre, afin de mieux comprendre l’état actuel du domaine et les choix réalisés dans ce 

mémoire. 
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1.3.1 L’approche multi-objectifs 

L’approche multi-objectifs d’un problème d’optimisation de profil d’aile a pour principal 

intérêt de prendre en compte plusieurs aspects du problème pour évaluer la validité d’une 

solution. Dans le cas d’un profil d’aile, on peut vouloir diminuer la traînée tout en augmentant 

la portance, ainsi il faut donc trouver le meilleur compromis entre ces deux objectifs. Il peut 

également s’agir d’objectifs multidisciplinaires, comme améliorer les performances 

aérodynamiques sans augmenter le poids ou alléger la structure. 

 

L’optimisation multi-objectif permet d’obtenir non pas une solution optimale, mais un set de 

solutions, chacune optimale selon un certain critère; ainsi en faisant un compromis sur 

l’ensemble des objectifs il est possible de choisir quelle solution est la plus adaptée au 

problème.  

Ce système est souvent basé sur le « front de Pareto » : une solution en domine une autre si 

elle est au moins aussi bonne pour tous les objectifs et meilleure pour un objectif en particulier. 

Toutes les solutions n’étant dominées par aucune autre solution forment le front de Pareto, qui 

correspond donc à l’ensemble de toutes les solutions optimales. 

 

 

Figure 1-2 : Illustration d'un front de Pareto 
 

Il existe deux manières de traiter un problème multi-objectifs : la première manière consiste à 

combiner les différents objectifs en un seul objectif, généralement en les pondérant, ainsi il est 
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possible de réaliser une optimisation mono-objective. La seconde manière consiste à utiliser 

un vrai algorithme multi-objectif pour déterminer le « front de Pareto ». L’avantage de la 

seconde méthode est qu’on choisit l’objectif que l’on veut prioriser une fois les résultats 

obtenus, alors que la pondération des objectifs dans la première méthode nous oblige à faire ce 

choix avant l’obtention des résultats. Le fait de pondérer les objectifs avant l’obtention des 

résultats risque d’aboutir à une solution non-optimale en cas d’erreur d’évaluation de 

l’importance de certains objectifs. Choisir quels objectifs prioriser une fois les résultats obtenus 

permet de réduire ce risque. 

 

Au cours des dernières années, l’usage de ces algorithmes s’est répandu et de nombreuses 

études ont été effectuées afin de les améliorer, comme par exemple, celles menées par Lopez-

Ibanez (Lopez-Ibanez & Stutzle, 2012) pour automatiser le processus d’optimisation multi-

objectifs via l’ACO (Ant Colony Optimization). 

 

1.3.2 Méthode par multipoints 

Au début du processus d’optimisation le choix doit être effectué entre une approche multipoints 

ou mono-point. Chacune présente des avantages et des inconvénients, c’est pour cela qu’il est 

important d’analyser le problème à résoudre, afin de déterminer l’approche la plus adaptée. 

Dans la plupart des processus d’optimisation, l’approche monopoint est adoptée : dans le cas 

d’un profil d’aile cette approche consiste à trouver la forme optimale du profil pour une 

condition de vol spécifique (le vol de croisière par exemple) caractérisée par une vitesse de 

vol, un nombre de Mach, un angle d’attaque, etc. 

 

L’inconvénient de cette démarche est que lorsqu’on s’éloigne de ces conditions de vol, lors du 

décollage/atterrissage par exemple, les performances de l’aile deviennent pires que celles de 

l’aile de base. C’est logique car actuellement les designs des profils d’ailes sont basés sur un 

compromis des performances sur toutes les phases de vol. 
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L’optimisation par approche multipoints permet d’éviter ce problème en cherchant la meilleure 

solution pour plusieurs conditions de vol, ce qui permet finalement une amélioration globale 

de l’aile, sur l’ensemble de la plage de vol, plus importante, comme montré par Chai (Chai, 

Yu, & Wang, 2017) en comparant les résultats obtenus par l’approche multipoints avec ceux 

obtenus par l’approche monopoint dans le cas d’un vol de Boeing 787-8. 

 

De manière générale dans l’industrie aéronautique, une approche multipoints et multi-objectifs 

doit être valorisée, car le design d’un avion est un problème multidisciplinaire, ainsi ces 

approches permettent d’obtenir les meilleurs compromis entre la performance, le coût et la 

faisabilité du design. 

 

1.3.3 Technique d’optimisation basée sur le gradient 

La technique d’optimisation basée sur le gradient est peut-être une des premières à avoir été 

développée puisqu’on peut la faire remonter jusqu’à Cauchy (1847). Dans son expression la 

plus simple, elle consiste à minimiser une fonction par itérations, en déplaçant la recherche de 

la solution dans la direction opposée au gradient. 

 

D’un point de vue mathématique, les algorithmes basés sur cette méthode sont assez lourds et 

prennent beaucoup de temps de calcul, car à chaque itération, le gradient de la fonction objectif 

est calculé jusqu’à ce qu’il soit inférieur à sa valeur d’arrêt. Cette valeur d’arrêt est fixée par 

l’utilisateur, elle correspond à la valeur à partir de laquelle la solution obtenue est considérée 

comme bonne, c’est-à-dire que l’équation ∇𝑓(𝑥) = 0 est considérée satisfaite. L’efficacité de 

ce type d’algorithme dépend donc fortement du choix de définition du gradient et du produit 

scalaire choisi. En effet cette méthode est appliquée dans un espace considéré comme un 

espace Hilbertien, et les propriétés mathématiques de ce genre d’espace impliquent que toute 

direction d telle que f’(x).d < 0 est l’opposé du gradient de f en x pour un certain produit 

scalaire. 
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Cependant, de nombreuses études se penchent sur ce type d’algorithme et de nombreuses 

variantes ont été développées pour s’adapter à divers types de problèmes, comme le montre 

Snyman (Snyman, 2005). 

 

1.3.4 Algorithmes génétiques 

Les algorithmes génétiques ont été développés en imitant le phénomène d’évolution naturelle. 

Pour fournir une explication de leur fonctionnement global, il est courant d’employer des 

termes de biologie, en référence au concept de base de ces algorithmes. 

- Une population est un ensemble d’individus ; 

- Un individu est une solution à un problème donné ; 

- Un gène est une partie d’un individu, donc d’une solution ; 

- Une génération correspond à une itération. 

 

Ces algorithmes sont basés sur le principe de l’évolution darwinienne, ainsi chaque génération 

est basée sur les meilleurs individus de la génération précédente, ceux « capables de survivre », 

sont donc les meilleures solutions qui sont sélectionnées. 

 

Le fonctionnement des algorithmes génétiques suit cinq étapes distinctes (Karaboga & Akay, 

2009): 

 

Premièrement, il faut créer la population initiale. La méthode de création est libre, il suffit que 

chaque individu soit une solution potentielle au problème. En général pour réduire le temps de 

calcul la population initiale est créée aléatoirement. La taille de la population initiale n’a pas 

besoin d’être importante, il suffit que les individus soient suffisamment différents pour obtenir 

un bassin de gènes assez concluant. 

 

Il faut ensuite évaluer, dans la deuxième étape, les individus pour pouvoir créer la prochaine 

génération. Les critères d’évaluation doivent être définis par l’utilisateur, car ils déterminent 

quels individus seront sélectionnés.  
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La troisième étape consiste en la création de nouveaux individus. Il existe plusieurs manières 

de sélectionner les individus pour en créer de nouveaux : la première est la roulette qui 

représente les individus par les secteurs d’une roue, la taille du secteur dépendant de la qualité 

de l’individu. La seconde est la méthode de la sélection par rang qui consiste en une variation 

de la roulette, basée sur les rangs attribués en fonction de la qualité de l’individu. La troisième 

méthode de sélection est la sélection par tournoi qui consiste en des « matchs » entre individus 

sélectionnés au hasard dans la population, le vainqueur en étant le meilleur individu. Il est 

possible de créer plusieurs tournois ou de faire varier le nombre de participants. La dernière 

méthode de sélection est l’élitisme qui permet de mettre en avant les individus les plus 

prometteurs et qui permet une convergence plus rapide des solutions. L’inconvénient est que 

les individus choisis risquent d’avoir plusieurs gènes en commun, ce qui limite la diversité du 

bassin génomique. 

Il faut ensuite choisir comment seront créés les nouveaux individus, par « croisement » ou par 

« mutation ». 

 

La quatrième étape consiste à intégrer ces nouveaux individus à la population. La meilleure 

manière est de les ajouter à la population initiale puis de sélectionner les N meilleurs individus. 

 

Finalement, la dernière étape consiste à itérer les précédentes étapes jusqu’à trouver la 

meilleure solution. 

 

Ce type d’algorithme donne à l’utilisateur une grande marge de manœuvre dans le paramétrage 

des méthodes, permettant de les adapter à plusieurs types de problèmes. Ci-dessous, dans la 

figure 1-3, on trouve un schéma représentant le fonctionnement global d’un algorithme 

génétique. 
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Figure 1-3: Schéma général du fonctionnement d'un algorithme  
génétique 

 

1.3.5 Algorithme PSO (Particule Swarm Optimization) 

Cet algorithme utilise une technique d’optimisation développée par Dr. Eberhart et Dr. 

Kennedy et basée sur le comportement des essaims d’oiseaux ou les bancs de poissons. Il 

présente de nombreuses similarités avec les algorithmes génétiques, en effet les deux systèmes 

sont initialisés avec une population aléatoire et cherchent la solution en améliorant des 

générations d’individus. 

 

Cependant, contrairement aux algorithmes génétiques, le PSO n’utilise pas de principe de 

mutation ou de croisement mais évolue en utilisant la vitesse et la position des particules. 

 

De la même manière que chaque oiseau d’une volée cherche une source de nourriture, chaque 

particule suit un trajet aléatoire à la recherche de la solution. A chaque itération, la meilleure 

solution trouvée par chaque particule est mise à jour et s’appelle pbest. Cette valeur correspond 

à la position la plus proche de la solution de chaque particule. L’autre valeur mise à jour qui 
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s’appelle gbest est la meilleure valeur obtenue par toutes les particules. Cet algorithme évolue 

donc en fonction de la position des meilleures particules. 

 

1.3.6 Conclusion 

Plusieurs méthodes d’optimisation existent, chacune présentant des avantages et des 

inconvénients, ainsi il est important de bien définir quels sont les besoins et les priorités 

auxquels répondre pour obtenir la meilleure solution possible. 

Maintenant que nous savons quelles sont les principales méthodes pour atteindre notre but, 

nous allons définir les objectifs et les paramètres du problème, ainsi que les hypothèses posées 

pour sa résolution.  

 

1.4 Objectifs, hypothèses et outils 

Dans ce mémoire, nous traitons de l’amélioration aérodynamique de l’aile du drone S45 

Bâlaam. Cette étude est basée sur des projets déjà réalisés au sein du LARCASE (Laboratoire 

de Recherche en Commande Active, Avionique et Aéroservoélasticité) notamment le projet 

CRIAQ 7.1 et le projet CRIAQ MDO505.  

 

Tel qu’évoqué plus tôt dans ce mémoire, le projet CRIAQ 7.1 avait pour objectif principal de 

retarder la transition de l’écoulement du régime laminaire au régime turbulent en utilisant un 

système déformant l’extrados de l’aile. 

 

L’étudiant au doctorat Oliviu Sugar Gabor a travaillé sur l’optimisation d’une aile déformable, 

grâce à la déformation de l’extrados de l’aile. 

La méthodologie employée utilisait les NURBS pour représenter le profil d’aile, l’algorithme 

génétique ABC (Artificial Bee Colony) et XFoil (Drela, 1989). 

Il offrait la possibilité de définir quelle zone du profil devait être déformée ainsi que sur quel 

intervalle d’angles d’attaques et pour quelles conditions de vol l’utilisateur souhaitait optimiser 

le profil. 
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1.4.1 Objectifs 

L’objectif principal de ce mémoire est d’optimiser les performances aérodynamiques de l’aile 

de l’UAS-S45. Cependant, comme illustré dans les paragraphes précédents, plusieurs 

approches et outils existent pour trouver la solution optimale à un problème. Ce mémoire s’axe 

donc autour de la comparaison entre deux méthodes de modélisation de profil parmi les plus 

répandues (méthodes NURBS et CST) et deux algorithmes réputés (algorithmes ABC et PSO) 

afin de déterminer quelle méthodologie pourrait être la plus utile pour ce type de problème. 

 

En se servant du programme développé lors du projet CRIAQ MDO505 par Oliviu Sugar 

Gabor (Sugar Gabor, 2015), des profils optimisés seront créés pour différents angles de vol 

correspondants à un vol classique de l’UAS-S45. 

 

Dans un second temps un nouveau programme sera codé sous Matlab en utilisant une autre 

technique de représentation du profil afin de comparer l’impact que celle-ci a sur le résultat 

final du procédé d’optimisation. Par la suite le rôle de l’algorithme d’optimisation sera aussi 

étudié car un autre type d’algorithme (Sodja et al.) sera utilisé et les résultats seront comparés 

à ceux obtenus avec le premier programme. 

 

Finalement une étude 3D sera réalisée sur l’un des profils optimisés afin de comparer les 

résultats avec les résultats 2D ainsi qu’avec les résultats de tests effectués en soufflerie, afin 

de valider la méthodologie.  

 

1.4.2 Hypothèses et choix 

Dans le cadre de ce mémoire, plusieurs hypothèses ont été posées et plusieurs choix ont été 

faits. Il est important de savoir lesquels, car ils influencent les résultats et la lecture que l’on 

en fait, c’est pourquoi les choix faits dans ce mémoire sont expliqués dans le paragraphe 

suivant : 

- L’optimisation réalisée dans ce mémoire est une optimisation du profil de l’aile, 

permettant ainsi de modifier la cambrure et l’épaisseur du profil (Rayhan Afsar et al., 
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2015), les calculs seront donc en 2D. Le choix de ce type d’optimisation a été fait pour 

avoir une base comparative avec les travaux effectués auparavant dans le laboratoire 

LARCASE (Oliviu Sugar Gabor, 2015). De plus cela permet de réduire le temps des 

calculs. 

- Afin de pouvoir comparer avec les résultats des travaux précédents, la déformation sera 

limitée à une portion de l’extrados. 

- Une étude du profil de l’UAS-S45 entièrement déformé, même si irréalisable d’un point 

de vue ingénierie (impossibilité structurelle) sera réalisée afin d’avoir un aperçu du 

potentiel d’optimisation des méthodologies utilisées. 

- Les chapitres II et III se concentrent sur la comparaison des méthodes de modélisation 

du profil (NURBS et CST). Le chapitre II étudie une déformation partielle du profil, 

tandis que le chapitre III travaille sur une déformation globale. Le choix des paramètres 

pour la modélisation a été fait d’après la revue de littérature et le manuel d’instructions 

du programme développé par Oliviu Sugar Gabor. 

- Les chapitres IV et V comparent les deux algorithmes d’optimisation ABC et PSO. Les 

paramètres de ces deux algorithmes ont été choisis d’après les recherches dans la 

littérature (Karaboga et al, 2009). Le nombre d’itérations a été limité à 500, pour des 

raisons de temps, compte tenu du grand nombre de routines d’optimisation à réaliser.  

- Le chapitre VI, compare les résultats 3D obtenus par simulation sur Fluent d’une aile 

avec profil optimisé d’après les résultats des chapitres précédents avec une aile avec 

profil original de l’UAS-S45. Les résultats numériques obtenus sont validés par essais 

en soufflerie. Ce chapitre permettra de déterminer si les améliorations constatées en 2D 

permettent d’obtenir une augmentation significative des performances aérodynamiques 

de l’aile. 

 

1.4.3 Outils 

Dans ce projet, plusieurs outils numériques sont utilisés, en particulier XFoil, Matlab et 

ANSYS Fluent. Ces logiciels ont été choisis car ils sont réputés et répandus dans l’industrie 

aéronautique et dans le milieu académique, ce qui en fait des outils fiables et faciles à utiliser.  
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1.4.3.1 Solveur deux dimensions : Xfoil 

XFoil est un logiciel développé en 1989 par Mark Drela. Ce programme permet d’analyser de 

manière précise et rapide des profils d’aile subsoniques, avec ou sans viscosité. En mode non-

visqueux, les calculs sont réalisés en utilisant la méthode de panneaux avec tourbillons par la 

formulation de lignes de courant, une correction de compressibilité de Karman-Tsien est 

ajoutée afin de fournir des résultats dans tout le domaine subsonique jusqu’au domaine 

transsonique.  

En mode visqueux, XFoil utilise une formulation intégrale à deux équations de la couche limite 

avec dissipation. De plus, le critère de transition eN est incorporé et peut être modifié par 

l’utilisateur. Le modèle de surface transpirante est utilisé pour connecter les équations de la 

couche limite avec celles de l’écoulement non-visqueux. 

 

1.4.3.2 Solveur trois dimensions : ANSYS Fluent 

ANSYS Fluent est un logiciel permettant de modéliser et analyser des profils d’aile et des ailes 

3D de manière précise et robuste. Le solveur CFD inclut permet d’obtenir entre autres résultats, 

les coefficients aérodynamiques et ainsi comparer leurs valeurs théoriques avec les résultats 

obtenus expérimentalement en soufflerie. Plusieurs modèles de résolutions sont disponibles 

(laminar, LES, k-ε, k-ω…) permettant ainsi d’obtenir les meilleurs résultats possibles compte 

tenu du problème étudié. 

 

1.4.3.3 Soufflerie Price-Païdoussis 

Les essais en soufflerie ont été menés dans la soufflerie Price- Païdoussis, qui est une soufflerie 

subsonique (M¨< 1) et qui fonctionne à une vitesse d’écoulement maximale de 0,15 Mach (50 

m/s) ; la chambre d’essai principale a les dimensions 0,61 x 0,91 m2. 
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Figure 1-4 : Soufflerie Price-Païdoussis 
 (source: Site internet du LARCASE) 

 





 

 

CHAPITRE 2 
 
 

ÉTUDE DE L’INFLUENCE DE LA MÉTHODE DE REPRÉSENTATION DU 
PROFIL DANS L’OPTIMISATION D’UN PROFIL PARTIELLEMENT DÉFORMÉ 

2.1 Présentation du programme existant  

L’étudiant au doctorat Oliviu Sugar Gabor a développé un programme permettant d’optimiser 

un profil d’aile en choisissant sa zone de déformation (Oliviu Sugar Gabor, 2015). 

 

En utilisant les propriétés des courbes NURBS il lui a été possible de modéliser un profil d’aile 

et d’utiliser les points de contrôles de ces NURBS, pour contrôler la déformation de ce profil. 

Cette méthode de représentation du profil a été couplée à un algorithme génétique, l’algorithme 

Artificial Bee Colony (ABC) qui a permis d’obtenir des profils optimisés d’un point de vue 

aérodynamique. À l’aide du logiciel XFoil développé par M. Drela (Drela, 1989), les études 

aérodynamiques ont été réalisées. 

Le programme développé par Oliviu Sugar Gabor (Sugar Gabor, 2015) a permis également 

d’utiliser l’algorithme BGFS (Broyden-Fletcher-Goldfarb-Shanno) couplé à l’algorithme ABC 

pour une convergence plus rapide de la solution. 

 

Un des aspects les plus intéressants du programme développé par O. Sugar Gabor est qu’il est 

possible de définir l’objectif de l’optimisation : augmenter le coefficient de portance, réduire 

le coefficient de traînée ou augmenter le ratio portance/traînée. Il est également possible de 

définir des contraintes, qu’elles soient aérodynamiques ou structurelles; en effet, l’utilisateur 

doit définir le déplacement maximal des actionneurs qui permettront de déformer l’extrados 

du profil, limitant ainsi le nombre de formes de profils possibles. Ces actionneurs dont le 

fonctionnement est détaillé par O. Sugar Gabor (Sugar Gabor, 2015) se déplacent 

perpendiculairement au profil. L’ensemble du travail mené par O. Sugar Gabor a été réalisé 

sur le profil de l’aile de l’UAS-S4.  
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Le programme est codé sous FORTRAN et l’ensemble des paramètres d’entrées sont inclus 

dans 2 fichiers distincts : le premier fichier contrôle les paramètres de l’optimisation (nombre 

d’abeilles, limites du problème, nombre de cycles, type d’optimisation, etc.) et le second fichier 

contrôle les paramètres du problème physique (altitude, vitesse, angle d’attaque, dimensions 

du profil, etc.). 

Le programme retourne à l’utilisateur des fichiers contenant les coordonnées des profils 

optimisés, des fichiers contenant les positions et les déplacements des points de contrôle, ainsi 

que des fichiers contenant les paramètres aérodynamiques pour chaque angle d’attaque 

(coefficient de portance, coefficient de traînée, coefficient de pression, transition de 

l’écoulement). 

 

2.2 Présentation du programme développé 

Au cours de ce mémoire, un programme a été développé afin d’utiliser la méthode de 

représentation du profil Class/Shape Transformation (CST) et les algorithmes ABC (Oliviu 

Sugar Gabor, 2015), et PSO (Murrieta Mendoza & Botez, 2017).  

 

Ce programme a été développé sous Matlab et fonctionne de la manière suivante : 

Un fichier principal appelé User_interface.m permet à l’utilisateur de rentrer les paramètres 

nécessaires (coordonnées du profil d’origine, nombre de Reynolds, nombre de Mach…) ainsi 

que des fonctions permettant d’utiliser la méthode CST pour représenter le profil qui sont 

appelées par ce fichier principal : la fonction CSTmethod.m (cf Annexe 2) qui implémente les 

calculs propres à la méthode CST présentée dans le chapitre précédent, la fonction 

CSTcoordonnees.m (cf Annexe 3) qui permet de créer les coordonnées d’un profil aléatoire via 

la méthode CST, puis la fonction Erreur2D qui calcule l’erreur entre les coordonnées obtenues 

par la méthode CST et les coordonnées du profil original (cf Annexe 4). 

Une fois ces fonctions appelées, la fonction fmincon de la toolbox d’optimisation de Matlab 

permet de réduire l’erreur et nous fournit les coefficients CST permettant d’obtenir une 

modélisation du profil original de l’UAS-S45 (figure 2-1). 
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Figure 2-1 Graphique illustrant le profil original et le profil original  
                        modélisé par la méthode CST 

 

Comme expliqué dans le chapitre précédent, ce sont ces coefficients CST, répartis 

uniformément tout le long du profil, qui donnent la forme du profil, donc en les utilisant comme 

des paramètres dans notre algorithme ces coefficients permettent d’obtenir le profil ayant les 

meilleures caractéristiques aérodynamiques et ainsi d’accomplir l’objectif de ce programme. 

 

2.3 Paramètres choisis  

Dans le cadre de son travail, O. Sugar Gabor a déformé l’extrados du profil de l’aile entre 20% 

de la corde sur l’intrados et 65% de la corde sur l’extrados, avec comme contrainte structurelle 

des déplacements d’actionneurs limités à 10 mm. 

 

Dans le projet développé dans ce mémoire, deux types de déformations du profil sont étudiés : 

une déformation de l’extrados du profil, située entre 15% et 65% de la corde (figure 2-2) et 

une déformation du profil dans son intégralité. Dans le cas de la déformation de l’extrados, les 

déplacements sont limités à 5mm dans la direction normale au profil, afin de pouvoir réaliser 

les essais en soufflerie à l’aide de la maquette conçue par l’étudiant au doctorat Manuel Florès 
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Salinas. Dans le cas de la déformation complète du profil, les contraintes sont moins 

importantes et les déplacements sont limités à 10mm dans la direction normale au profil. 

 

 

Figure 2-2 Position de la zone de déformation de l'extrados du profil de l'UAS-S45 
 

En ce qui concerne les paramètres de l’algorithme d’optimisation, le choix a été fait de fixer 

comme objectif l’augmentation du ratio (CL/CD) pour tous les angles d’attaque. Le concept est 

une approche monopoint : une série de profils optimisés, chacun optimisé pour un angle 

d’attaque précis, qui peuvent être changés en cours de vol par un mécanisme interne de l’aile, 

comme dans le cas du projet CRIAQ 7.1. 

Ces paramètres seront fixes tout le long du projet, quel que soit l’algorithme et la méthode de 

représentation du profil utilisé. 

 

Afin de limiter le temps de calcul et afin de pouvoir établir une comparaison avec le travail 

d’Oliviu Sugar Gabor, l’enveloppe de vol étudiée a été comprise entre 0 et 5 degrés d’attaque. 

 

2.4 Comparaison des résultats obtenus 

Dans un premier temps des routines d’optimisation ont été réalisées pour chaque angle 

d’attaque avec les deux méthodologies de représentation du profil. Pour la méthode NURBS, 

le programme d’O. Sugar Gabor a été utilisé et pour la méthode CST c’est le programme 

développé sous Matlab au cours de ce mémoire qui est utilisé. 
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L’objectif de ce chapitre étant d’étudier l’influence de la méthode de représentation du profil 

(CST et NURBS) sur les résultats, le même algorithme d’optimisation est employé, c’est-à-

dire l’algorithme ABC (Artificial Bee Colony) comme dans le programme d’O. Sugar Gabor. 

Le choix de réaliser des routines d’optimisation avec 500 cycles est un compromis entre 

validité des résultats de l’optimisation et temps de calculs. En effet ces types d’algorithmes ont 

besoin de nombreuses itérations pour fournir un résultat concluant. Dans le cas qui nous 

concerne le problème étudié comprends peu de variables et possède une fonction finesse simple 

à résoudre. Il a donc été choisis de mener des routines d’optimisation de 20, 50, 500 et 1000 

itérations afin de déterminer quel est le nombre optimal d’itérations (figure 2-3). Chaque angle 

d’attaque a subi quatre routines d’optimisation pour chaque nombre d’itérations et la figure 2-

3 présente les courbes moyennes de ces quatre routines. 

 

 

Figure 2-3: Résultats en fonction du nombre d'itérations 
 

On constate en observant les courbes, que les résultats obtenus sont tous globalement similaires 

quel que soit le nombre d’itérations (excepté pour l’angle d’attaque de trois degrés, pour lequel 

les routines de 500 et 1000 itérations présentent de meilleurs résultats). Il semble donc que 

pour le problème étudié le nombre d’itérations importe peu, il est assez simple pour être 

rapidement optimisé. 
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Cependant sur les quatre essais menés pour chaque angle d’attaque et chaque nombre 

d’optimisation, on constate que pour 500 et 1000 itérations les résultats sont plus stables que 

pour 20 et 50.  

Il a donc été choisi de réaliser des optimisations de 500 itérations, afin d’assurer des résultats 

stables et une solution efficace tout en limitant le temps de calcul. 

 

2.4.1 Comparaison du profil original avec les profils modélisés par les méthodes 
NURBS et CST 

Avant de réaliser une routine d’optimisation il est important de savoir comment les méthodes 

de modélisation du profil représentent le profil original. La figure 2-4 ci-dessous montre les 

profils modélisés par les deux méthodes comparées au profil original 

 

 

Figure 2-4 Modélisation des profils par les méthodes NURBS et CST comparées 
 au profil original de l’UAS-S45 

 

On constate que les profils sont confondus, les deux méthodes de modélisation (NURBS et 

CST) sont donc efficaces, et permettent de modéliser le profil de manière précise. 

 

Le graphique suivant (figure 2-5) présente les ratios (CL/CD) du profil original et des profils 

modélisés par les méthodes NURBS et CST. 
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Figure 2-5 Comparaison des ratio (CL/CD) du profil original de l'UAS-S45 et des profils 
modélisés par les méthodes NURBS et CST 

 

On constate sur la figure 2-5que les ratio (CL/CD) des trois profils sont très proches pour un 

angle d’attaque compris entre 0 et 5 degrés. On constate une légère différence de ratio, 

principalement entre le profil original et le profil modélisé par la méthode NURBS (L’erreur 

maximale est de 6% pour un angle d’attaque de 5 degrés). 

Il est également à noter que pour les angles d’attaque inférieurs à 3 degrés, le profil modélisé 

par la méthode CST présente un meilleur ratio (CL/CD) que le profil original (une erreur relative 

moyenne de 1,7% sur le ratio (CL/CD)). 

 

Sur l’ensemble de la plage de vol, entre 0 et 5 degrés d’angle d’attaque, le profil modélisé par 

la méthode CST présente un ratio (CL/CD) moyen supérieur de 2,55% à celui du profil original, 

tandis que le profil modélisé par la méthode NURBS possède un ratio (CL/CD) moyen plus 

faible de 4,21%. 

 

Les résultats obtenus nous permettent de constater que les deux méthodes permettent de 

correctement représenter le profil d’origine, car les profils modélisés par les deux méthodes 

(CST et NURBS0 ont une courbe de ratio (CL/CD) similaire à celle du profil original. Il faut 
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maintenant déterminer si le choix d’une de ces méthodes de modélisation du profil lors d’une 

routine d’optimisation impacte les résultats obtenus. 

 

2.4.1.1 Variation des coefficients de portance et traînée en fonction de l’angle 
d’attaque 

Les graphiques suivants (figure 2-5) présentent l’évolution des coefficients de portance et de 

traînée avec l’angle d’attaque de l’UAS-S45. Ils comparent ces coefficients obtenus pour le 

profil original de l’UAS-S45 avec ceux des profils optimisés par les méthodes NURBS et CST. 

 

 

 

 

Figure 2-6 Comparaison des coefficients de portance et de traînée du profil original et des 
profils optimisés représentés par les méthodes NURBS et CST 
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Les principaux résultats exposés dans ces graphiques sont récapitulés dans le tableau suivant 

pour plus de clarté. 

 

Tableau 2-1 Tableau récapitulatif des pourcentages d'amélioration des coefficients 
aérodynamiques par les méthodes NURBS et CST 

  NURBS CST 

  Amélioration 
moyenne (%) 

Amélioration 
maximum (%) 

Amélioration 
moyenne (%) 

Amélioration 
maximum (%) 

Coefficient de 
portance 

0,01 3,5 1,79 3,17 

Coefficient de 
traînée 

1,95 5,24 -0,28 1,58 

  

Il est important de noter que pour les pourcentages exprimés, une valeur positive exprime une 

amélioration du coefficient aérodynamique concerné (valeur de coefficient de portance plus 

élevée, valeur du coefficient de traînée plus faible), tandis qu’une valeur négative exprime un 

coefficient aérodynamique moins performant (portance plus faible, traînée plus élevée) 

 

En observant les courbes de la figure 2-6 et les résultats présentés dans le tableau 2-1, on 

constate que les profils modélisés par la méthode CST présentent des coefficients de portance 

plus élevés en moyenne que ceux modélisés par la méthode NURBS (1,79% d’amélioration 

moyenne contre 0,01%). A l’inverse les profils modélisés par la méthode NURBS présentent 

une diminution du coefficient de traînée moyen que l’on n’a pas obtenu avec la méthode CST 

(diminution de 1,95% du coefficient de traînée contre une augmentation de 0,28% pour la 

méthode CST) 

 

Il est intéressant de noter que malgré une légère augmentation du coefficient de traînée moyen 

pour les profils modélisés par la méthode CST, les valeurs du coefficient de traînée de ces 

profils est plus faible que celles des profils modélisés par la méthode NURBS (0,0065 de valeur 

moyenne pour la méthode CST contre 0,0067 pour la méthode NURBS). 
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Les deux méthodes semblent efficaces, cependant l’objectif de l’optimisation étant 

d’augmenter le ratio (CL/CD) il est nécessaire de tracer les courbes correspondantes (figure 2-

7) afin de pouvoir interpréter correctement les résultats de l’optimisation. 

 

2.4.1.2 Étude des ratio (CL/CD) en fonction de l’angle d’attaque 

La figure 2-7 présente les courbes des ratio (CL/CD) pour le profil original, et ceux modélisés 

par les méthodes NURBS et CST et optimisés par l’algorithme ABC. 

 

 

Figure 2-7 Comparaison des ratio (CL/CD) en fonction de l’angle d’attaque pour le profil 
original de l'UAS-S45 et les profils modélisés par les méthodes NURBS et CST et optimisés 

par l'algorithme ABC 
 

La lecture de ce graphique permet de constater que les routines d’optimisation ont 

fonctionnées, les ratio (CL/CD) du profil ont été améliorés, en particulier pour les profils 

modélisés par la méthode CST qui sont supérieurs au profil original de l’UAS-S45 pour tous 

les angles d’attaque. Les profils modélisés par la méthode NURBS, eux, ont des ratio (CL/CD) 

plus faibles que ceux du profil original de l’UAS-S45 pour les angles d’incidence de 4 et 5 

degrés. 
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Ces résultats sont à étudier à la lumière des résultats présentés dans la figure 2-5, qui présente 

les courbes des ratio (CL/CD) du profil original de l’UAS-S45 et des profils modélisés par les 

méthodes CST et NURBS sans optimisation. Ces courbes ont montré que le profil modélisé 

par la méthode CST présentait un ratio (CL/CD) de 1,7% plus élevé que le profil original pour 

les angles d’attaque entre 0 et 3 degrés, tandis que le profil modélisé par la méthode NURBS 

avait un ratio (CL/CD)   de 6% plus faible que le profil original pour un angle d’attaque de 5 

degrés. 

En sachant cela et en observant les courbes des ratios (CL/CD) pour les profils optimisés par 

l’algorithme ABC (figure 2-7), on retrouve globalement ces différences propres aux méthodes 

de modélisation : sur les angles d’attaque de 0 à 3 degrés, les profils modélisés par la méthode 

CST ont un ratio (CL/CD) plus élevés que le profil original (une amélioration de 6,17% en 

moyenne), tandis que les profils modélisés par la méthode NURBS présentent un ratio (CL/CD) 

plus faible de 8% que le profil original de l’UAS-S45 pour un angle d’attaque de 5 degrés. 

Avant l’optimisation, les profils modélisés par la méthode CST présentaient un ratio (CL/CD) 

moyen de 2,55% supérieur à celui du profil original de l’UAS-S45, tandis qu’après, ce ratio 

(CL/CD) moyen est de 4,12% supérieur à celui du profil original. Pour les profils modélisés par 

la méthode NURBS, d’un ratio (CL/CD) moyen de 4,21% plus faible avant optimisation, on 

passe à un ratio 2,25% plus faible après l’optimisation. 

 

L’optimisation a donc été concluante, les ratio (CL/CD) sur la plage de vol ont été augmentés, 

quelle que soit la méthode de modélisation utilisée. Il faut seulement être conscient que ces 

deux méthodes présentent de légères différences dans la modélisation du profil original et que 

ces différences se répercutent sur les résultats de l’optimisation. 

 

 

 



44 

2.4.2 Comparaison des polaires des profils 

Dans le milieu de l’aéronautique, les courbes couramment utilisées pour comparer les 

caractéristiques aérodynamiques d’un ou plusieurs profils sont appelées « polaires » des 

profils. Ce sont des courbes représentant le coefficient de portance en fonction du coefficient 

de trainée.  

 

 

Figure 2-8 Comparaison des polaires du profil d'origine de l'UAS-S45 et des profils 
optimisés modélisés par les méthodes NURBS et CST 

 

La figure 2-8 montre que pour des angles d’attaque compris entre 1 degrés et 4 degrés, les 

profils modélisés par la méthode CST possèdent des coefficients de portance supérieurs et des 

coefficients de traînée inférieurs à ceux du profil original de l’UAS-S45, car la courbe des 

profils optimisés par CST, pour des angles d’attaque équivalents est située plus à gauche et 

plus haut que celle du profil original. 

 

La courbe des profils modélisés par la méthode NURBS quant à elle ne présente que deux 

points ayant des caractéristiques aérodynamiques supérieures au profil original de l’UAS-S45, 

pour les angles d’attaque de 2 et 3 degrés. 

0,0

0,1

0,2

0,3

0,4

0,5

0,6

0,7

0,8

4,00E-03 5,00E-03 6,00E-03 7,00E-03 8,00E-03 9,00E-03 1,00E-02

Co
ef

fic
ie

nt
 d

e 
po

rt
an

ce

Coefficient de trainée

Profil original Profil optimisé NURBS Profil optimisé CST



45 

  

2.5 Discussion des résultats 

Les résultats de l’optimisation, présentés dans les graphiques précédents ont été regroupés dans 

le tableau suivant (tableau 2-2) 

 

Tableau 2-2 : Tableau récapitulatifs des résultats aérodynamiques obtenus par les profils 
optimisés modélisés par les méthodes NRUBS et CST 

 Profils optimisés NURBS Profils optimisés CST 

 Amélioration 

maximum (%) 

Amélioration 

moyenne (%) 

Amélioration 

maximum (%) 

Amélioration 

moyenne (%) 

Coefficient de 

portance 
3,5 0,01 3,17 1,79 

Coefficient de 

traînée 
5,38 8,02 1,58 -0,28 

Ratio (CL/CD) 6,63 2,05 4,23 1,52 

 

Le tableau 2-2 expose que les deux routines d’optimisation ont été concluantes : dans les deux 

cas les caractéristiques aérodynamiques du profil sur l’ensemble de la plage de vol ont été 

améliorées. Il est cependant intéressant de noter que bien que le profil modélisé par la méthode 

NURBS présente un taux d’amélioration plus élevé (2,17%), le profil modélisé par la méthode 

CST a l’avantage de présenter une amélioration du ratio (CL/CD) sur chacun des angles 

d’attaque de la plage de test. 

 

En comparant les résultats obtenus dans ce chapitre avec ceux obtenus par O. Sugar Gabor on 

constate qu’ils semblent cohérents. Bien que la zone de déformation soit différente, 

l’amélioration des caractéristiques aérodynamiques et en particulier du coefficient de trainée 

est du même ordre de grandeur. 
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La figure 2-9 montre la comparaison entre les formes du profil original et des profils optimisés 

modélisés par les méthodes NURBS et CST pour un angle d’attaque de 3 degrés, qui est l’angle 

présentant les meilleurs résultats.  

 

 

Figure 2-9 Comparaison des profils modélisés avec le profil original de l'UAS-S45 
pour un angle d'attaque de 3 degrés 

 

La figure 2-9 montre que les profils modélisés sont identiques au profil original hormis dans 

la zone de déformation, l’objectif de l’optimisation est donc atteint. 

 

Ce chapitre nous a donc permis de constater que les deux méthodes de modélisation du profil 

sont efficaces, que cela soit la méthode NURBS ou CST. Au vu des résultats obtenus, le choix 

entre ces méthodes est un choix entre une amélioration moyenne plus faible mais pour tous les 

angles d’attaque, ou une amélioration moyenne plus élevée sur la plage de vol, avec cependant 

des angles d’attaques pour lesquels les performances sont moins bonnes. A noter que dans le 

cas où les performances sur un angle précis sont pires, il est possible de conserver le profil 

original, ce qui ainsi permet d’obtenir des performances aérodynamiques augmentées ou égales 

à celles du profil original sur l’ensemble de la plage de vol. 

 

Le prochain chapitre aura pour objectif d’étudier si dans le cadre d’une optimisation de 

l’ensemble du profil, les conclusions de ce chapitre sont toujours valables



 

 

CHAPITRE 3 
 
 

ÉTUDE DE L’INFLUENCE DE LA MÉTHODE DE REPRÉSENTATION DU 
PROFIL DANS LE CAS DE L’OPTIMISATION D’UN PROFIL D’AILE 

ENTIÈREMENT DÉFORMÉ 

 

Dans le chapitre 2 de ce mémoire, l’optimisation du profil d’aile de l’UAS-S45 dans des 

conditions de vol et des paramètres d’optimisation précis a été étudiée. 

 

Dans ce chapitre, d’autres routines d’optimisation seront menées. Le but est de comprendre 

l’impact du choix de la méthode de modélisation sur les résultats de l’optimisation dans le 

cadre théorique d’une optimisation globale du profil avec pour seule contrainte une 

déformation maximale de 10 mm dans la direction normale au profil. 

 

En 2004, une étude a été menée sur un drone Firebee dans le but de déterminer l’impact d’un 

système d’aile déformable pour 11 différentes conditions de vol (Joshi, Tidwell, & Crossley, 

2004). 

Dans cette étude, deux types d’aile déformable étaient étudiés : une basée sur une optimisation 

2D du profil de l’aile et une autre basée sur une modification de l’aile 3D (envergure, corde, 

AR…). 

L’objectif de l’étude était de déterminer à quel point ces ailes déformables étaient capables 

d’améliorer les performances du Firebee pour chaque condition de vol (Joshi et al., 2004). Pour 

cela, il a été choisi de ne pas fixer de contraintes à l’optimisation et de représenter les résultats 

sous forme d’un « diagramme araignée ».  

Afin que l’optimisation soit faisable et les résultats cohérents il a été choisi de fixer des 

contraintes sur la géométrie, il fallait choisir des valeurs limites qui ne pouvaient pas être 

dépassées, pour la surface de l’aile par exemple qui ne pouvait pas dépasser 6,5 m2 (70 ft2).. 

Hormis ces frontières servant à délimiter le champ d’optimisation, aucune contrainte n’a été 

fixée, que cela soit sur le profil ou sur l’aile. 
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L’idée derrière cette démarche est d’analyser le potentiel maximal de ces méthodes d’aile 

déformable.  

 

Cette étude a obtenu des résultats très intéressants, montrant que simplement l’optimisation du 

profil de l’aile permettait d’améliorer les résultats dans la majorité des conditions de vol. 

 

Dans ce chapitre, l’idée est la même que celle de l’étude menée par Joshi et al., c’est-à-dire de 

tester le potentiel des deux méthodes de modélisation du profil présentées dans le chapitre 

précédent, dans un cas où l’optimisation est laissée libre ; comme dans leur étude, le profil 

entier est optimisé, sans tenir compte de contraintes autres que les limites géométriques du 

problème. 

 

3.1 Paramètres choisis 

Les paramètres choisis pour réaliser l’optimisation dans ce chapitre sont les mêmes que ceux 

considérés dans le chapitre précédent. Le nombre d’itérations de l’algorithme est fixé à 500 et 

les limites du problème sont une déformation maximale de 10 mm dans la direction normale 

au profil.  

En ce qui concerne les conditions de vol, elles sont également identiques à celle du chapitre 

précédent : un nombre de Reynolds de 1,03e6, et une altitude de 20,000 ft. 

Le profil modélisé est toujours celui de l’UAS-S45. 

 

3.2 Comparaison des résultats obtenus  

Dans ce chapitre les seules contraintes du problème d’optimisation sont les limites fixées sur 

la déformation maximale du profil, afin de garder un profil de forme réaliste. Cette limite de 

déformation est fixée à 10 mm dans la direction normale au profil. 
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3.2.1 Variation des coefficients de portance et trainée en fonction de l’angle 
d’attaque 

La figure 3-1 présente les variations des coefficients de portance et de traînée pour une plage 

d’angles d’attaque allant de 0 à 5 degrés pour chacun des trois profils étudiés. 

 

 

 

Figure 3-1 : Comparaison des coefficients de portance et de trainée des profils modélisés par 
NURBS et CST et du profil original de l'UAS-S45 

  

En observant les graphiques précédents, on constate que les différences entre les 

performances aérodynamiques des profils sont beaucoup plus importantes que dans le cadre 
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du chapitre 2. Cela s’explique par le fait que l’optimisation est réalisée sur l’ensemble du profil, 

en l’absence de contraintes, et non sur la partie de l’extrados comprise entre 30% et 67% de la 

corde. Cela permet à l’algorithme de trouver des solutions qui ne rentraient pas dans le champ 

des solutions possibles avec les contraintes fixées précédemment et ainsi obtenir des profils 

avec de meilleures performances aérodynamiques.  

 

Les différences entre les profils sont ainsi visibles aussi bien au niveau du coefficient de 

traînée, comme dans le cas du chapitre 2, mais également au niveau du coefficient de portance. 

On remarque sur la figure 3-1, qu’en ce qui concerne les coefficients de portance, les profils 

optimisés semblent être supérieurs pour tous les angles d’attaque (une amélioration moyenne 

de 7,3% pour le profil modélisé par les NURBS et de 7% pour celui modélisé par CST) excepté 

pour l’angle de 3 degrés où les coefficients de portance chutent jusqu’à devenir légèrement 

inférieurs à celui du profil original dans le cas du profil représenté par CST (variation de -

0,06% du coefficient de portance). 

Cette baisse du coefficient de portance est compensée par une forte diminution du coefficient 

de traînée pour l’angle d’attaque de 3 degrés (diminution de 20% par rapport au profil original) 

qui permet d’obtenir de bonnes performances aérodynamiques. 

 

En ce qui concerne le profil représenté par la méthode NURBS, celui-ci présente des 

coefficients de portance supérieurs à ceux du profil original pour tous les angles d’attaque 

excepté 5 degrés. De plus, on constate également que pour cet angle d’attaque, on présente un 

coefficient de traînée plus élevé que le profil de l’UAS-S45. Cela signifie donc que son ratio 

CL/CD est plus faible que celui du profil original de l’UAS-S45.  

 

On peut donc en conclure que pour l’angle d’attaque de 5 degrés l’optimisation n’a pas été 

efficace, ce qui peut s’expliquer par le type d’algorithme utilisé dans ce projet : ces algorithmes 

sont basés sur une recherche aléatoire de solutions, c’est pourquoi ils ont besoin de nombreuses 

itérations afin de fournir des résultats optimaux. Dans le cadre de ce mémoire, compte tenu du 

nombre de routines d’optimisation à réaliser, il a été décidé de limiter le nombre d’itérations à 

500, qui est un nombre d’itérations assez faible pour ce type d’algorithmes. Ce choix a eu pour 
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effet de diminuer la stabilité de l’algorithme ; le fait d’avoir utilisé un minimum d’itérations 

lui donne moins de chances de trouver de bonnes solutions et dans certains cas fournit des 

résultats moins performants que le profil original.  

La solution pour éviter ce problème serait d’augmenter le nombre d’itérations pour optimiser 

le profil pour l’angle d’attaque de 5 degrés, cependant cela augmenterait de plusieurs heures le 

temps de calcul pour obtenir seulement un résultat pour un angle d’attaque spécifique. 

 

Cependant la méthode est efficace, car pour les autres angles d’attaque les performances ont 

été améliorées et le même algorithme, utilisé avec la méthode de modélisation CST a fourni 

des résultats cohérents, même pour l’angle d’attaque de 5 degrés. 

 

Les graphiques ci-dessous (figure 3-2) présentent de manière plus claire les variations des 

coefficients de portance et trainée de chaque profil en fonction du profil de l’UAS-S45. 
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Figure 3-2 Variations des coefficients de portance et de trainée des profils optimisés par 
rapport au profil original en fonction de l'angle d'attaque 

 

La figure 3-2 présente les variations (en %) des coefficients de portance et de traînée des profils 

optimisés par rapport au profil original de l’UAS-S45, pour chaque angle d’attaque de 0 à 5 

degrés. 

Des valeurs négatives indiquent donc des valeurs plus faibles que celles du profil de l’UAS-

S45, tandis que des valeurs positives indiquent des valeurs plus élevées. 

 

On constate qu’excepté pour le profil modélisé par la méthode NURBS pour l’angle d’attaque 

de 5 degrés, tous les coefficients de portance sont plus élevés que ceux du profil original pour 

l’angle d’attaque correspondant et que tous les coefficients de traînée sont plus faibles. 

On peut donc déjà en déduire que les profils optimisés ont de meilleures performances 

aérodynamiques que le profil de l’UAS-S45. 
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L’objectif de l’optimisation est d’augmenter le ratio (CL/CD), sans autre contrainte fixée, donc 

pour un angle d’attaque donné le coefficient de portance et le coefficient de trainée sont liés : 

les deux courbes doivent donc avoir la même allure afin d’assurer un ratio plus élevé. C’est le 

cas pour les courbes représentant les coefficients de portance et traînée des profils modélisés 

par CST, où lorsque le coefficient de portance diminue, le coefficient de traînée également 

(figure 3-2). 

 

Cependant pour les courbes des coefficients de portance et de traînée des profils modélisés par 

la méthode NURBS on constate que leur allure n’est pas similaire, ce qui peut s’expliquer de 

la même manière que les résultats de cette méthode pour l’angle d’attaque de 5 degrés, c’est 

probablement dû à un nombre d’itérations trop faible, ce qui a réduit la stabilité de l’algorithme 

et a fourni des solutions non optimales pour certains angles.  

Il est possible que cette méthode de représentation couplée à cet algorithme ait besoin de plus 

d’itérations pour fournir des résultats optimaux, et que c’est pour cela que les courbes ne sont 

pas totalement similaires. 

Chacun de ces profils présente de meilleurs coefficients de trainée et de portance que le profil 

original et cela pour la majorité des angles d’attaque. De plus dans le cas de cette optimisation 

du profil entier on constate un potentiel d’optimisation très important (jusqu’à 20% 

d’amélioration du coefficient de traînée) ce qui permet de constater l’efficacité théorique des 

méthodes employées. 

 

L’amélioration des performances, représentée par le ratio (CL/CD) est exposée dans la section 

suivante. 
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3.2.2 Variation du ratio (CL/CD) en fonction de l’angle d’attaque 

L’objectif de l’optimisation réalisée dans ce chapitre est d’améliorer le ratio (CL/CD) du profil 

pour chaque angle d’attaque. Ce ratio est un des meilleurs indicateurs des performances 

aérodynamiques du profil. 

Le prochain graphique (figure 3-3) présente donc l’évolution du ratio (CL/CD) en fonction de 

l’angle d’attaque pour le profil original ainsi que pour les profils modélisés par les méthodes 

NURBS et CST. 

 

 

Figure 3-3 Comparaison des ratios (CL/CD) du profil original de l'UAS-S45 et des profils 
modélisés par les méthodes NURBS et CST 

 

Au premier abord on constate que le ratio (CL/CD) a été énormément amélioré (jusqu’à 25%), 

en particulier dans le cas de la modélisation par méthode CST. La courbe du profil modélisé 

par cette méthode a une allure similaire à celle du profil de l’UAS-S45, mais elle donne des 

valeurs de 12 à 25% supérieures pour chaque angle d’attaque. 

La courbe représentant le ratio (CL/CD) du profil modélisé par la méthode NURBS a une allure 

similaire pour les angles de 0 à 2 degrés. Cependant les valeurs pour les angles d’attaque de 3 

et 5 degrés sont plus faibles et brisent la similitude entre les courbes. Ces deux points pourraient 

20

30

40

50

60

70

80

90

100

110

0 1 2 3 4 5 6

Ra
tio

 (C
L/

CD
)

Angle d'attaque (◦)

Profil original Profil optimisé NURBS Profil optimisé CST



55 

  

être optimisés de manière plus efficace en augmentant le nombre d’itérations, comme expliqué 

dans le paragraphe précédent. 

  

3.2.3 Comparaison des polaires des profils 

En comparant les polaires des trois profils, on constate que les irrégularités remarquées sur les 

courbes des coefficients de portance et de traînée se répercutent ici. La figure 3-4 montre les 

polaires des trois profils. 

 

 

Figure 3-4 Polaires des profils modélisés par les méthodes NURBS et CST comparés à la 
polaire du profil original de l'UAS-S45 

 

On observe que tandis que les polaires du profil original et du profil modélisé par la méthode 

CST ont encore une fois des allures semblables, la polaire du profil modélisé par la méthode 

NURBS a une allure totalement différente.  

En observant plus attentivement ces courbes, on constate que contrairement à la courbe du 

profil original de l’UAS-S45, les points de la courbe représentant le profil CST ne sont pas 

répartis régulièrement le long de la courbe : les quatre premiers points, correspondant aux 

angles d’attaque 0,1,2 et 3 degrés sont très proches tandis que les points des angles 4 et 5 degrés 

sont plus à droite du graphique. Cela signifie que pour les 4 premiers angles, le coefficient de 
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trainée est très faible, comparé au profil original, tout en ayant une portance plus élevée car la 

courbe est plus haute. Cela est cohérent avec les résultats présentés dans les figures 3-2 et 3-3, 

où la courbe représentant le coefficient de portance (figure 3-2) et la courbe représentant le 

ratio (CL/CD) des profils modélisés par la méthode CST (figure 3-3) ont des valeurs de 10 à 

25% supérieures à celle du profil original de l’UAS-S45. 

 

3.3 Discussion des résultats 

L’objectifs des deux derniers chapitres était de déterminer l’impact que pouvait avoir le choix 

de la méthode de modélisation sur les résultats de l’optimisation du profil de l’UAS-S45.  

 

Dans le chapitre 2, l’optimisation était réalisée sur une portion de l’extrados du profil et une 

contrainte de 5mm de déformation vers l’extérieur, dans la direction normale au profil était 

fixée. 

Les résultats ont montré que les deux méthodes, NURBS et CST permettait d’obtenir une 

représentation fiable du profil original de l’UAS-S45. De plus une fois l’optimisation réalisée 

par l’algorithme ABC, les deux profils modélisés avaient un ratio (CL/CD) supérieur à celui du 

profil original. 

Pour cette optimisation d’une partie de l’extrados, le profil d’aile modélisé par la méthode 

NURBS présente une amélioration moyenne du ratio (CL/CD) plus élevée que celui modélisé 

par la méthode CST (2% vs 1,5%) cependant la méthode CST a l’avantage de présenter une 

amélioration sur tous les angles d’attaque testés, ce qui n’est pas le cas de la méthode NURBS. 

L’ordre de grandeur des améliorations obtenues pour chaque coefficient aérodynamique est 

cohérent avec les résultats obtenus par O. Sugar Gabor (Sugar Gabor, 2015) et R. Mukesh (R. 

Mukesh, Dr. K. Lingadurai, & Elamvaluthi) dans leurs travaux sur ces méthodes de 

modélisation. 

 

Dans le chapitre 3, l’optimisation avait pour objectif de constater le potentiel d’une 

optimisation sur l’ensemble du profil et d’observer de quelle manière les méthodes de 
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représentation du profil s’adaptaient à un champ plus vaste de solutions possibles. Dans le 

tableau suivant (tableau 3-1) les résultats sont récapitulés. 

 

Tableau 3-1 Tableau récapitulatifs des résultats obtenus pour  
l'optimisation du profil complet 

 Profils optimisés NURBS Profils optimisés PSO 

 Amélioration 

maximale (%) 

Amélioration 

moyenne (%) 

Amélioration 

maximale (%) 

Amélioration 

moyenne (%) 

Coefficient de 

portance 
16,49 7,4 14,1 7,03 

Coefficient de 

traînée 
11,55 4,48 20,06 8,46 

Ratio (CL/CD) 21,3 12,63 25,02 17,13 

 

Le terme d’amélioration est utilisé dans son sens strict, c’est-à-dire que dans le cas du 

coefficient de portance, cela se traduit par une augmentation de la valeur, tandis que dans le 

cas du coefficient de traînée, une amélioration se traduit par une réduction de la valeur du 

coefficient. 

 

On a constaté qu’après analyse des résultats, la méthode CST semblait être plus adaptée que la 

méthode NURBS. En effet un des principaux avantages de cette méthode est qu’il est facile 

d’augmenter le nombre de points de contrôle en augmentant le degré des polynômes de 

Bernstein. Dans le programme développé, l’utilisateur a le choix du nombre de points de 

contrôle, donc en augmentant leur nombre et ainsi, le temps de calcul, on peut obtenir des 

résultats plus précis. 

Avec la méthode NURBS, il est plus compliqué de changer ce nombre de points de contrôle. 

Le programme développé par O. Sugar Gabor fonctionne avec 12 points de contrôle pour 

représenter le profil, tandis que le programme Matlab utilisé pour la méthode CST utilise 26 

points de contrôle. Cette différence dans le nombre de points de contrôle a permis au 
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programme utilisant la méthode CST de mieux s’adapter et de présenter des profils aux 

performances aérodynamiques plus élevées que le programme utilisant la méthode NURBS.  

Cet écart pourrait être comblé en augmentant le nombre d’itérations du programme utilisant 

les NURBS ou en modifiant son code pour utiliser plus de points de contrôle.  

 

Toutefois, les deux programmes ont permis une amélioration des performances 

aérodynamiques du profil, ce qui permet de conclure que chacune des méthodes de 

représentation du profil peut être utilisée dans le cadre de l’optimisation du profil. 

 

Cependant, grâce à sa capacité à être facilement modifiée et implémentée, ainsi qu’au fait que 

moins d’itérations semblent nécessaires pour obtenir des résultats stables, la méthode CST a 

été choisies pour être utilisée dans les prochains chapitres de ce mémoire où l’impact du choix 

de l’algorithme d’optimisation sur les résultats de l’optimisation sera étudié. 

 

 



 

 

CHAPITRE 4 
 
 

ÉTUDE DE L’INFLUENCE DU CHOIX DE L’ALGORITHME DANS 
L’OPTIMISATION D’UN PROFIL D’AILE DÉFORMÉ SUR L’EXTRADOS 

La première partie de ce mémoire a permis de présenter l’influence de la méthode de 

modélisation du profil d’aile dans le cadre d’une optimisation partielle puis totale du profil de 

l’UAS-S45.  

Cependant bien qu’importante en tant que première étape du procédé d’optimisation, la 

méthodologie de représentation du profil n’est pas le seul élément du processus pouvant 

influencer la qualité des résultats obtenus. 

C’est pourquoi dans les deux prochains chapitres, deux algorithmes seront utilisés en 

combinaison avec la méthode CST et les résultats de chacun seront analysés afin de déterminer 

lequel peut être le meilleur algorithme pour réaliser de la manière la plus efficace possible 

l’optimisation d’un profil d’aile 2D. 

 

Les deux algorithmes utilisés dans ce chapitre sont les deux algorithmes dont le 

fonctionnement a été présenté dans le chapitre 1, c’est-à-dire l’algorithme ABC (Artificial Bee 

Colony) et l’algorithme PSO (Particle Swarm Optimization). Tous les deux sont des 

algorithmes connus et régulièrement utilisés dans le domaine de l’aéronautique; la question est 

donc de savoir si le fait de choisir l’un ou l’autre va influencer les résultats. 

Ces deux algorithmes ont certains points en commun, principalement une population initiale 

choisie aléatoirement et une évaluation de la fonction objective pour chaque abeille (ABC) ou 

particule (Sodja et al.). Cependant, contrairement à l’algorithme ABC, l’algorithme PSO ne 

fonctionne pas par mutation, les particules sont définies par leur valeur et leur vitesse. De plus 

elles ont une « mémoire », ce qui est important dans le fonctionnement de l’algorithme, car 

chaque individu adapte son déplacement en fonction de sa propre expérience et de l’expérience 

collective de « l’essaim », s’approchant ainsi collectivement de la solution optimale. 

 

Le choix de ces algorithmes s’est fait suite aux travaux menés par l’étudiant au doctorat 

O.Sugar Gabor sur l’algorithme ABC pour des problèmes similaires, qui ont fournis ainsi une 

https://www.clicours.com/
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base de comparaison. Ce choix a été effectué également suite aux recherches effectuées dans 

la littérature où de nombreux exemples d’utilisation de l’algorithmes PSO avec des résultats 

probants sont présentés (R. Mukesh et al.),(Tan, Ray, & Tsai, 2003). 

Les travaux comparatifs de D. Karaboga ont également été importants dans le choix de 

l’algorithme PSO, car ils montrent qu’en fonction des problèmes étudiés, on peut avoir une 

alternative intéressante à l’algorithme ABC (Karaboga & Akay, 2009). 

De plus, l’algorithme PSO nécessite peu de paramètres pour être fonctionnel et il est aussi plus 

rapide que l’algorithme ABC. Ces facteurs en font un candidat intéressant à l’heure où le temps 

de calcul est un des plus gros coûts du processus d’optimisation. 

 

4.1 Paramètres choisis 

Dans ce chapitre, la configuration choisie est la même que celle choisie dans le chapitre 2 de 

ce mémoire : seulement une partie du profil de l’UAS-S45 sera déformée. La partie déformable 

est située entre 30% et 67% de la corde et les déplacements sont limités à plus ou moins 5mm 

dans la direction normale au profil. 

L’objectif de ce chapitre est de comparer les résultats obtenus lors de l’optimisation par 

l’algorithme ABC avec ceux obtenus lors de l’optimisation avec l’algorithme PSO et ainsi 

déterminer si le choix de l’algorithme a un impact sur la qualité des résultats obtenus. 

Afin de comparer au mieux ces résultats, les deux algorithmes ont été implémentés sous Matlab 

et ont été utilisés dans des conditions de vol similaires. Bien que chaque algorithme utilise des 

paramètres qui lui sont propres, le maximum d’effort a été pris pour les faire fonctionner dans 

des conditions identiques. C’est dans cet objectif que la population initiale fait la même taille 

et que la « fonction objectif » est la même. 

 

4.1.1 Paramètres aérodynamiques 

Comme dans la première partie de ce mémoire les conditions de vol sont fixées tout au long 

des essais : une altitude de 20000 ft est définie ainsi qu’une vitesse de 30 m/s, correspondant 

aux conditions du vol de croisière de l’AUS-S45. Le nombre de Reynolds est de 1,03e6 
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4.1.2 Paramètres des algorithmes ABC et PSO 

Les deux algorithmes utilisés fonctionnent avec des paramètres quelque peu différents, mais 

plusieurs de ces paramètres sont les mêmes. Les conditions d’optimisation sont donc les 

mêmes pour les deux algorithmes, comme détaillé dans les paragraphes 4.1.21 et 4.1.2.2. 

 

4.1.2.1 « Fonction objectif » de l’algorithme 

La « fonction objectif » d’un algorithme est par définition, la fonction qui, une fois minimisée, 

donne la solution optimale du problème à résoudre. 

Déterminer la meilleure « fonction objectif » possible pour résoudre le problème étudié est une 

grande partie du travail d’optimisation. Plus le problème est complexe et plus il prend en 

compte de nombreuses variables, plus la « fonction objectif » doit être complexe afin de 

répondre au mieux aux exigences du problème (contraintes et objectifs) et fournir des résultats 

optimaux. 

 

Notre objectif est d’augmenter le ratio (CL/CD) du profil original de l’UAS-S45 pour chaque 

angle d’attaque sur la plage de vol étudiée. Étant donné que peu de contraintes sont imposées 

à l’optimisation, la « fonction objectif » utilisée est la suivante : 

 𝑓 =  𝐶஽𝐶௅  (4.1) 

 

La minimisation de cette fonction sera la solution optimale à notre problème car elle sera celle 

qui augmentera au maximum la finesse de notre profil pour l’angle étudié. 

 

4.1.2.2 Paramètres déterminés par l’utilisateur 

Comme expliqué précédemment les deux algorithmes ont certains paramètres en commun 

tandis que d’autres paramètres leur sont propres. Afin de pouvoir comparer les résultats, le 
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maximum a été fait pour conserver les mêmes valeurs pour les différents paramètres et de faire 

fonctionner les algorithmes dans les mêmes conditions d’optimisation. 

 

En ce qui concerne l’algorithme ABC, développé par D. Karaboga les paramètres suivants ont 

été choisis pour réaliser l’optimisation du profil d’aile de l’UAS-S45 : 

- NP = 30, le nombre d’abeille dans la colonie 

- FoodNumber = 15, le nombre de sources de nourriture (solutions possibles) 

- MaxCycles = 500, le nombre maximal d’itérations  

- D = 26, le nombre de variables du problème (ici noté W, les points de contrôles de la 

méthode CST). 

« D » est le nom donné par D.Karaboga a cette variable. Dans le cadre du problème étudié ici, 

les variables du problème sont les points de contrôle de la méthode CST, qui sont appelés W. 

- Lb et Ub = les limites du problème (ici les contraintes géométriques fixées pour les 

déformations, qui sont plus ou moins 5mm dans la direction normale au profil) 

 

Pour l’algorithme PSO, les paramètres suivants sont utilisés : 

- SwarmSize = 30, le nombre de particules dans l’essaim 

- MaxIterations = 500, le nombre maximal d’itérations 

- Dim = 26, le nombre de variables du problème (ici noté W, les points de contrôle de la 

méthode CST) 

- VarMin, VarMax sont les limites du problèmes (ici les contraintes géométriques fixées 

pour les déformations qui sont de plus ou moins 5mm dans la direction normale au 

profil) 

- C1 = 2, le coefficient cognitif. Il agit comme la mémoire individuelle de la particule, 

lui permettant de se souvenir de la meilleure position qu’elle a atteinte depuis le début 

de l’optimisation (pbest). Il définit également le pas de déplacement de la particule vers 

cette position.  

- C2 = 4-C1, le coefficient social. Il permet à la particule de se déplacer vers la meilleure 

solution trouvée par la nuée (gbest). Il définit également le pas de déplacement de la 

particule vers cette position. 
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On constate qu’hormis quelques paramètres spécifiques (C1, C2…) la majorité des paramètres 

sont les mêmes mais ils sont appelés différemment, ainsi il a été possible de garder leur valeur 

et ainsi assurer des conditions similaires d’optimisation afin de pouvoir comparer les résultats. 

 

4.2 Comparaison des résultats obtenus 

Dans ce chapitre, les résultats de l’optimisation du profil d’aile de l’UAS-S45 à la suite de son 

optimisation par l’algorithme ABC (Artificial Bee Colony) sont comparés aux résultats du 

même profil optimisé par l’algorithme PSO (Particle Swarm Optimization). 

Dans les deux cas, le profil original et les profils optimisés sont modélisés par la méthode CST 

et l’ensemble du programme est implémenté sous Matlab. 

 

Pour chaque algorithme le nombre d’itérations maximal est fixé à 500, afin de limiter le temps 

de calcul tout en obtenant des résultats concluants, comme expliqué dans le chapitre 2 de ce 

mémoire.  

En effet des essais ont été réalisés avec moins d’itérations et on a trouvé trop de variation au 

niveau des résultats obtenus. Du fait de leur nature évolutive, ces algorithmes ont besoin d’un 

grand nombre d’itération pour fournir des résultats fiables et d’après les essais réalisés dans le 

chapitre 2, 500 itérations permettent d’obtenir des résultats concluants de manière stable tout 

en limitant le temps de calcul. 

 

4.2.1 Comparaison des coefficients de portance et trainée 

Dans un premier temps, les variations des coefficients aérodynamiques de portance et de 

traînée sont étudiées. La figure ci-dessous (figure 4-1) présente l’évolution des coefficients de 

portance et de traînée pour chacun des profils optimisés ainsi que pour le profil original de 

l’UAS-S45 pour des angles d’attaque allant de 0 à 5 degrés. 
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Figure 4-1 Comparaison des coefficients de portance et de trainée pour les profils                                              
optimisés par les algorithmes ABC et PSO ainsi que le profil original  

de l'UAS-S45 
 

La première observation que l’on constate sur la figure 4-1 est que l’optimisation a été réalisée 

principalement sur le coefficient de trainée. C’est logique car la littérature nous explique qu’il 

est généralement plus facile de réduire la trainée d’un profil d’aile qu’augmenter sa portance. 
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Même si les variations sur les coefficients de portance semblent très faibles, on constate tout 

de même une amélioration moyenne de 2,1% pour l’algorithme ABC et 2,6% pour l’algorithme 

PSO sur l’ensemble de la plage de vol (tableau 4-1) 

 

Tableau 4-1: Pourcentage d'amélioration des coefficients aérodynamiques pour chaque  
angle d'attaque 

Profils optimisés ABC 

Amélioration (%) 

AoA 0 1 2 3 4 5 Moyenne 

Coefficient de portance 3,17 2,14 2,58 2,68 0,82 1,25 2,1 

Coefficient de traînée -3 -1,15 1,58 13,95 1,3 -0,95 1,95 
        

Profils optimisés PSO 

Amélioration (%) 

AoA 0 1 2 3 4 5 Moyenne 

Coefficient de portance 3,91 3,85 1,24 3,58 2,1 1,01 2,62 

Coefficient de traînée -3,01 -2,69 2,28 15,55 3,89 0,36 2,73 

 

Cette amélioration moyenne des coefficients de portance, couplée à celle des coefficients de 

trainée associés (1,95% pour l’algorithme ABC et 2,73% pour l’algorithme PSO) permet 

d’obtenir des profils optimisés dont les performances aérodynamiques sont supérieures à celles 

du profil original de l’UAS-S45, en déformant uniquement une partie de l’extrados. 

 

Ce qu’il est intéressant de noter sur ces graphiques est la similarité des allures des courbes 

représentant les coefficients de portance et de traînée des profils optimisés par les deux 

algorithmes. En effet, les courbes sont presque confondues et en observant leurs allures sur le 

graphique représentant l’évolution du coefficient de traînée il est clair que ce n’est pas un 

hasard. 
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Les deux algorithmes ont fourni globalement le même profil optimisé, ce qui tend à démontrer 

que le choix de l’algorithme n’influence pas les résultats, et surtout que le seuil des 500 

itérations est suffisant pour obtenir des résultats stables. 

 

On constate la variation la plus importante du coefficient de traînée pour l’angle d’attaque de 

3 degrés pour les deux profils optimisés.  

On peut supposer que le profil original de l’UAS-S45 a été conçu de manière traditionnelle en 

aéronautique, avec une optimisation « monopoint », sa priorité étant d’avoir les meilleures 

performances sur la phase de vol la plus importante, c’est-à-dire sur la phase de croisière. C’est 

pour cette raison que les performances aérodynamiques des angles d’attaque pour cette phase 

de vol (de 0 à 2 degrés) ne changent pas énormément, car le profil était déjà optimisé pour ces 

angles de vol. 

Pour les angles d’attaque de 4 et 5 degrés, le peu de changement dans le coefficient de trainée 

peut s’expliquer par la zone de déformation du profil ; la déformation est localisée sur 

l’extrados, et il est possible que pour les angles d’attaque de 4 et 5 degrés, un changement trop 

important provoque un décollement de la couche limite faisant ainsi chuter les performances 

aérodynamiques de l’aile, expliquant ainsi pourquoi les améliorations sont faibles pour ces 

angles-là. 

 

Dans le graphique suivant (figure 4-2), les variations de ces coefficients sont présentées. Ces 

variations sont obtenues en utilisant la formule de l’erreur relative (équation 4.2) 

 𝐸𝑟𝑟𝑒𝑢𝑟 𝑟𝑒𝑙𝑎𝑡𝑖𝑣𝑒 =  𝑉𝑎𝑙𝑒𝑢𝑟 𝑡ℎé𝑜𝑟𝑖𝑞𝑢𝑒 − 𝑉𝑎𝑙𝑒𝑢𝑟 𝑒𝑥𝑝é𝑟𝑖𝑚𝑒𝑛𝑡𝑎𝑙𝑒𝑉𝑎𝑙𝑒𝑢𝑟 𝑡ℎé𝑜𝑟𝑖𝑞𝑢𝑒  
𝐸𝑟𝑟𝑒𝑢𝑟 𝑟𝑒𝑙𝑎𝑡𝑖𝑣𝑒 =  𝑉𝑎𝑙𝑒𝑢𝑟 𝑝𝑟𝑜𝑓𝑖𝑙 𝑜𝑟𝑖𝑔𝑖𝑛𝑎𝑙 − 𝑉𝑎𝑙𝑒𝑢𝑟 𝑝𝑟𝑜𝑓𝑖𝑙 𝑜𝑝𝑡𝑖𝑚𝑖𝑠é𝑉𝑎𝑙𝑒𝑢𝑟 𝑝𝑟𝑜𝑓𝑖𝑙 𝑜𝑟𝑖𝑔𝑖𝑛𝑎𝑙  

(4.2) 
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Figure 4-2 Comparaison des variations des coefficients aérodynamiques pour les  
deux profils optimisés 

 

Sur la figure 4-2 les valeurs supérieures à 0 signifient que les valeurs des coefficients obtenues 

pour les profils optimisés sont supérieures à celles du profil original de l’UAS-S45, tandis 

qu’une valeur inférieure indique l’inverse. 

On constate donc que pour les profils optimisés par les deux algorithmes, les coefficients de 

portance sont plus élevés que ceux du profil original. Cependant, en ce qui concerne les 

coefficients de traînée, on constate que pour plusieurs angles, ils sont supérieurs à ceux du 

profil original. Cela peut sembler comme un échec de l’optimisation pour ces angles, toutefois 

il convient de rappeler que l’objectif de l’optimisation est l’augmentation du ratio (CL/CD) et 

qu’aucune contrainte concernant le coefficient de trainée n’a été fixée.  

On constate également encore une fois la similarité entre les résultats obtenus par les deux 

algorithmes (ABC et PSO), prouvant ainsi la stabilité des algorithmes et la fiabilité des résultats 

obtenus. 
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Il convient donc maintenant d’étudier l’évolution de ce ratio (CL/CD) afin de constater 

l’efficacité de l’optimisation. 

 

4.2.2 Comparaison des ratios (CL/CD) 

Comme rappelé dans le paragraphe précédent, l’optimisation a pour objectif l’augmentation 

du ratio (CL/CD). Les ratios des deux profils optimisés sont comparés à ceux du profil original 

dans la figure ci-dessous (Figure 4-3). 

 

 

Figure 4-3 Comparaison des ratios (CL/CD) des profils optimisés  
et du profil original de l'UAS-S45 

 

Afin de mieux visualiser les résultats présentés dans la figure 4-3, le tableau suivant (tableau 

4-2) les récapitule. 
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Tableau 4-2 Tableau récapitulatif des résultats de l'optimisation par les algorithmes  
ABC et PSO 

 Profils optimisés ABC Profils optimisés PSO 

 Amélioration 

maximale (%) 

Amélioration 

moyenne (%) 

Amélioration 

maximale (%) 

Amélioration 

moyenne (%) 

Coefficient de 

portance 

3,17 2,11 3,91 2,62 

 

Coefficient de 

traînée 

13,95 1,95 

 

15,55 2,73 

Ratio (CL/CD) 19,34 4,52 22,65 5,98 

 

En analysant la figure 4-3 et le tableau 4-1 on constate que l’optimisation a été efficace et que 

le ratio (CL/CD) moyen des profils optimisé est plus élevé que celui du profil original de l’UAS-

S45. 

Il faut toutefois noter que bien que les résultats obtenus par les deux algorithmes soient très 

proches, ceux obtenus par l’algorithmes PSO sont légèrement supérieurs à ceux obtenus par 

l’algorithme ABC (5,98% d’amélioration moyenne du ratio (CL/CD) contre 4,52%) pour tous 

les angles d’attaque excepté 2 degrés où le ratio (CL/CD) du profil optimisé par l’algorithme 

ABC est plus élevé (4,23% contre 3,61% pour le profil optimisé par PSO), comme présenté 

dans le tableau 4-3. 

Tableau 4-3: Tableau récapitulatif des ratios (CL/CD) pour chacun des angles d'attaque  
pour les profils optimisés par les algorithmes ABC et PSO 

Profils optimisés ABC 

AoA 0 1 2 3 4 5 Moyenne 

Ratio (CL/CD) 33,37 54,59 78,07 91,13 83,83 88,64 71,59 
        

Profils optimisés PSO 

AoA 0 1 2 3 4 5 Moyenne 

Ratio (CL/CD) 33,61 54,57 77,6 93,67 87,19 89,59 72,71 
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4.2.3 Comparaison des polaires des profils 

La polaire d’un profil est une courbe importante en aéronautique car elle permet de visualiser 

l’ensemble des caractéristiques aérodynamiques d’un profil et ainsi de comparer rapidement 

plusieurs profils en fonction des besoins que l’on en a. Dans cette partie, les polaires des deux 

profils optimisés seront comparées entre elles et avec celle du profil original de l’UAS-S45 

(Figure 4-4). 

Une autre courbe reflétant aussi ces types de résultats sera comparée pour chacun des profils, 

il s’agit de la courbe de la finesse, qui présente une autre manière de lire les résultats. Cette 

courbe représente le rendement de l’aile et il est donc très intéressant de l’analyser (Figure 4-

5). 

 

 

Figure 4-4 Comparaison des polaires des profils optimisés et du  
profil original de l'UAS-S45 

 

En observant la figure 4-4 on constate que les allures des courbes des profils optimisés sont 

très similaires et présentent des caractéristiques aérodynamiques plus élevées que le profil 

original. On constate que la principale différence entre les profils optimisés et le profil original 

se situe au niveau des coefficients de traînée, beaucoup plus faibles pour les profils optimisés. 

Cela est cohérent avec les résultats présentés plus tôt dans le chapitre (figure 4-1). 
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Figure 4-5 Comparaison des courbes de la finesse des profils 
 

La figure 4-5 permet de comparer les profils d’une autre manière que par l’étude des polaires 

classiques. 

Ici les courbes représentent les variations des coefficients de portance en fonction de la finesse, 

ce qui signifie que pour une portance donnée, la courbe la plus à droite possède le coefficient 

de traînée le plus faible.  

De cette manière on observe que les deux profils optimisés présentent de meilleures 

caractéristiques aérodynamiques pour les angles d’attaque de 2 à 5 degrés que le profil original, 

tandis que pour les angles d’attaque 0 et 1 degrés l’amélioration de ces caractéristiques 

aérodynamiques est faible. La raison de cette faible amélioration a été expliquée dans le 

paragraphe précédent, où l’on dit que le profil original a très probablement été conçu pour 

fournir de très bonnes performances en vol de croisière et que donc pour ces faibles angles 

d’attaque, il a déjà été optimisé.  

On observe également que pour les angles d’attaque de 4 et 5 degrés la trainée augmente de 

manière significative. Cela peut être due à l’apparition d’un début de décollement de la couche 

limite, ce qui expliquerait que les profils optimisés ne présentent pas des performances très 

différentes du profil original de l’UAS-S45. 
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4.3 Discussion des résultats 

Dans ce chapitre deux algorithmes d’optimisation ont été utilisés sur le profil d’aile de l’UAS-

S45. Ces deux optimisations ont été réalisées dans les mêmes conditions : le profil est modélisé 

par la méthode CST et optimisé pour un vol à 30 m/s et 20000 ft d’altitude, avec une population 

initiale de 30 individus et 500 itérations. 

Ces optimisations avaient pour but d’améliorer le ratio (CL/CD) du profil d’aile original de 

l’UAS-S45 en déformant une partie de l’extrados de ce profil, située entre 30 et 67% de la 

corde. 

 

Ce qu’il ressort des résultats obtenus c’est que les deux algorithmes sont adaptés à ce type de 

problème : les deux fournissent des résultats meilleurs que ceux du profil original et surtout 

ces résultats semblent stables. 

En effet, le nombre d’itérations a été limité à 500 afin de réduire au maximum le temps de 

calcul nécessaire à l’optimisation, ce qui faisait courir le risque que l’algorithme manque de 

stabilité et de robustesse. En effet ces deux algorithmes sont tous deux basés sur une population 

initiale aléatoire et ont un mode de recherche de la solution aléatoire, c’est pour cette raison 

qu’ils ont besoin de beaucoup d’itérations afin d’obtenir des résultats fiables. Ici l’allure des 

courbes représentant les coefficients aérodynamiques des deux profils optimisés permet de dire 

que les algorithmes ont très bien fonctionné et que les résultats obtenus sont valides. 

De plus les améliorations observées sur les coefficients de portance et de trainée sont du même 

ordre de grandeur que celles constatées par R. Mukesh et O. Sugar Gabor dans leurs travaux. 

Il est également intéressant de constater de quelle manière les résultats sont améliorés : pour 

les deux algorithmes les angles d’attaque 2,3 et 4 degrés sont ceux pour lesquels le profil a été 

le plus amélioré. Comme dit précédemment cela s’explique par le fait que le profil original a 

probablement déjà été optimisé pour la phase de vol de croisière, la marge d’optimisation 

possible pour les angles d’attaque de 0 et 1 degré est donc réduite.  

 

Comme conclusion de ce chapitre on peut dire que dans le cadre d’une optimisation locale et 

limitée, les différences entre les résultats obtenus par ces deux algorithmes sont minimales et 
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peuvent être négligées. Il semblerait donc que le choix de l’algorithme n’influence pas les 

résultats de l’optimisation, à condition que les conditions d’optimisation soient similaires et 

que les algorithmes soient adaptés au problème à résoudre. 

Comme l’a dit D. Karaboga dans ses travaux (Karaboga & Akay, 2009), l’algorithme PSO est 

une bonne alternative à l’algorithme ABC. 

Le prochain chapitre va permettre de déterminer si, dans le cadre d’un problème d’optimisation 

plus vaste, des différences entre les résultats fournis par ces algorithmes apparaitront. 

 



 

 

 

 

 

 

 



 

 

CHAPITRE 5 
 
 

ÉTUDE DE L’INFLUENCE DU CHOIX DE L’ALGORITHME DANS 
L’OPTIMISATION GLOBALE DU PROFIL D’AILE DE L’UAS-S45 

Dans ce chapitre, l’objectif est de déterminer si le choix de l’algorithme d’optimisation peut 

avoir une influence sur les résultats obtenus. Comme dans le chapitre 3 de ce mémoire, 

l’optimisation est effectuée sur l’intégralité du profil d’aile de l’UAS-S45. L’idée, encore une 

fois, est de déterminer si le choix de l’algorithme peut avoir une influence sur les résultats de 

l’optimisation. Le chapitre 4 nous a montré que les résultats obtenus étaient semblables, tout 

au moins dans le cadre d’une optimisation limitée à une partie de l’extrados.  

Dans ce chapitre-ci, l’optimisation sera réalisée sur l’intégralité du profil d’aile de l’UAS-S45 

afin d’analyser si un champ de solutions possibles plus vaste, permettrait de mettre en valeur 

un algorithme par rapport à l’autre. 

 

Comme M. Ceze (Ceze et al., 2009) dans ses travaux, l’idée est de déterminer le potentiel de 

chacune des méthodologies, pour le faire, les seules contraintes nécessaires sont celles 

permettant de limiter le champ des solutions à des solutions « réalistes », c’est-à-dire de 

s’assurer que les résultats obtenus soient représentatifs des profils d’aile. Évidemment il n’est 

pas réaliste d’imaginer un profil entièrement déformable, cela serait trop complexe d’un point 

de vue structurel (implémentation d’un système de contrôle, poids supplémentaire…), 

cependant avec l’évolution des technologies il est intéressant de déterminer le potentiel d’une 

telle méthodologie. 

Si l’un des deux algorithmes étudiés se démarque dans ce chapitre, cela pourrait permettre de 

guider le choix de la méthodologie utilisée lors de la résolution de problèmes plus complexes, 

avec un grand champ de solutions possibles. 
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5.1 Paramètres choisis 

Les paramètres choisis pour réaliser cette optimisation de l’ensemble du profil sont les mêmes 

que ceux considérés dans le chapitre 3 ; la seule contrainte imposée à l’optimisation est une 

limitation des déplacements, avec un maximum de 10mm dans la direction normale au profil. 

 

En ce qui concerne la « fonction objectif » des algorithmes utilisés, elle reste la même que celle 

définie dans le chapitre 4, l’objectif de l’optimisation étant toujours le même, à savoir, 

améliorer la finesse. Pour chaque angle d’attaque, l’optimisation a été réalisée 4 fois afin de 

vérifier la stabilité des algorithmes. 

 

Les paramètres aérodynamiques sont également les mêmes que ceux considérés dans les 

chapitres précédents ; une altitude de 20000 ft est définie ainsi qu’une vitesse de 30 m/s. Le 

nombre de Reynolds est de 1,03e6. 

 

Les paramètres des algorithmes d’optimisation ABC et PSO sont les mêmes que ceux 

précédemment utilisés dans le chapitre 4 et sont listés ci-dessous dans le tableau 5-1 : 
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Tableau 5-1 Tableau récapitulatifs des paramètres des algorithmes ABC & PSO 

ALGORITHME ABC 

NP 30 

MaxCycles 500 

D 26 

Lb, Ub +10mm 

FoodNumber 15 

 

ALGORITHME PSO 

SwarmSize 30 

MaxIterations 500 

Dim 26 

VarMin,VarMin +10mm 

C1 2 

C2 4-C1 

 

Avec ces paramètres, les routines d’optimisation ont été réalisées pour chacun des deux 

algorithmes, et les résultats sont présentés dans la section suivante. 

 

5.2 Comparaison des résultats obtenus 

De la même manière que dans le chapitre précédent de ce mémoire, les variations avec l’angle 

d’attaque des différents coefficients aérodynamiques des profils optimisés obtenus par les 

algorithmes Artificial Bee Colony (ABC) et Particle Swarm Optimization (Sodja et al.) ont été 

comparées entre elles et avec celles du profil original. 
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5.2.1 Comparaison des coefficients de portance et de traînée 

Le programme développé sous Matlab et utilisé dans ce mémoire fourni à l’utilisateur les 

coefficients de portance et de traînée pour chaque angle d’attaque souhaité ainsi que les 

coordonnées du profil correspondant à ces performances. 

Dans la figure 5-1, les courbes montrant ces coefficients pour les angles d’attaque de 0 à 5 

degrés sont présentées et comparées pour chacun des trois profils d’aile étudiés : celui optimisé 

par l’algorithme ABC, celui optimisé par l’algorithme PSO et le profil original de l’UAS-S45. 

Chacun des profils est modélisé par la méthode CST présentée dans le chapitre 1 de ce 

mémoire.  
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Figure 5-1 Comparaison des coefficients de portance et de trainée pour les deux profils 
optimisés et le profil de l'UAS-S45 

 

Une première observation des graphiques présentés dans la Figure 5-1 nous montre que 

l’optimisation a impacté à la fois les coefficients de portance et les coefficients de traînée des 

profils, contrairement au chapitre précédent. En ce qui concerne les coefficients de portance, 

le profil optimisé par l’algorithme PSO fournit de meilleures performances (13% 

d’amélioration moyenne contre 7% pour le profil optimisé par l’algorithme ABC).  
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Cependant, lorsqu’on observe les courbes montrant l’évolution des coefficients de traînée pour 

chaque profil on constate que même si leurs allures sont semblables, le profil optimisé par 

l’algorithme ABC offre de bien meilleures performances que celui optimisé par l’algorithme 

PSO avec une réduction de 7,3% du coefficient de trainée moyen tandis que l’optimisation via 

l’algorithme PSO provoque une augmentation d’environ 5% du coefficient de trainée moyen. 

Cela peut s’expliquer en combinant les résultats montrés sur les deux graphiques de la figure 

5-1 : l’algorithme PSO a réalisé l’optimisation en augmentant plus le coefficient de portance 

moyen, ce qui a provoqué une augmentation du coefficient de traînée associé. 

La figure 5-2 représente les variations des coefficients de portance et de traînée pour chacun 

des profils optimisés, afin de mieux visualiser ces résultats. Le fait de pouvoir observer les 

courbes représentant les variations de ces coefficients permet de mettre en évidence dans quelle 

mesure l’optimisation a permis d’améliorer les performances aérodynamiques des profils. 

 

 

 

 

Figure 5-2 Variation des coefficients de portance et trainée pour chacun des profils optimisés 
par rapport au profil original en fonction de l'angle d'attaque 
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En observant l’évolution des variations des coefficients aérodynamiques on constate que la 

principale différence entre les deux graphiques de la figure 5-2 est que dans le cas de 

l’optimisation menée par l’algorithme ABC, l’évolution des coefficients de portance et de 

trainée est liée et les courbes ont une allure semblable. Dans le cas de l’algorithme PSO 

toutefois, même si l’allure est globalement similaire, on constate un décalage entre la courbe 

du coefficient de portance et celle du coefficient de trainée : l’amélioration du coefficient de 

portance est la plus faible pour l’angle d’attaque 2 degrés, tandis que celle du coefficient de 

trainée l’est pour un angle d’attaque de 3 degrés. 

 

On constate également que, comme montré dans la figure 5-1, pour le profil optimisé par 

l’algorithme PSO, lorsque les coefficients de traînée augmentent par rapport à celui du profil 

original, les coefficients de portance augmentent de manière plus importante (13% 

d’augmentation moyenne pour les coefficients de portance contre seulement 7,9% pour les 

coefficients de traînée). 

L’étude des courbes montrant l’évolution des ratios (CL/CD) en fonction de l’angle d’attaque 

pour chacun des trois profils nous permettra d’évaluer l’efficacité des routines d’optimisation. 

 

5.2.2 Comparaison des ratios de finesse (CL/CD) 

L’analyse des variations des coefficients de portance et de trainée nous a montré des 

différences entre les résultats obtenus par les deux algorithmes d’optimisation. 

La figure 5-3 présente l’évolution du ratio (CL/CD) en fonction de l’angle d’attaque pour chacun 

des profils, sur une plage de vol allant de 0 à 5 degrés. 

L’analyse de ces courbes nous permettra de déterminer si l’optimisation a été réussie et si le 

choix de l’algorithme a un impact sur les résultats obtenus. 
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Figure 5-3 Comparaison des ratios (CL/CD) en fonction de l'angle  
d'attaque pour les trois profils 

 

L’analyse des courbes de la figure 5-3 montre que les deux profils optimisés présentent un ratio 

(CL/CD) plus élevé que le profil original de l’UAS-S45, avec une amélioration moyenne de 

8,1% pour le profil optimisé par l’algorithme PSO et 15,8% pour celui optimisé par 

l’algorithme ABC. 

Le tableau 5-2 ci-dessous nous permet d’avoir un récapitulatif des résultats obtenus : 

 

Tableau 5-2 Tableau récapitulatif des résultats de l'optimisation 

 Profils optimisés PSO Profils optimisés ABC 

 Amélioration 

maximale (%) 

Amélioration 

moyenne (%) 

Amélioration 

maximale (%) 

Amélioration 

moyenne (%) 

Coefficient de 

portance 
24,35 13,04 14,1 7,03 

Coefficient de 

traînée 
9,88 -4,97 20,06 7,31 

Ratio (CL/CD) 25,56 8,09 25,02 15,83 

 

La figure 5-3 et le tableau 5-2 nous montrent que les deux algorithmes ont permis une 

amélioration des caractéristiques aérodynamiques du profil original de l’UAS-S45. Toutefois 

ils mettent en évidence des différences au niveau des résultats obtenus : en effet l’optimisation 
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menée par l’algorithme ABC (Artificial Bee Colony) a permis d’obtenir un profil avec un ratio 

(CL/CD) moyen plus élevé que l’optimisation réalisée avec l’algorithme PSO (Particle Swarm 

Optimization).  

 

En effet, hormis pour les angles d’attaque de 0 et 1 degrés, où l’amélioration du ratio (CL/CD) 

est plus faible (10% d’amélioration), l’optimisation réalisée par l’algorithme ABC a permis 

d’obtenir une amélioration comprise entre 15% et 25%, tandis que l’optimisation menée par 

l’algorithme PSO a mené à une amélioration comprise entre 0,8% et 7,9% (hormis pour l’angle 

d’attaque de 3 degrés, qui présente une forte amélioration de 25,5%). 

 

Le prochain paragraphe utilisera les polaires et les courbes de finesse des profils pour illustrer 

la différence de résultats entre les algorithmes ainsi que le potentiel d’amélioration des 

caractéristiques aérodynamiques du profil original. 

 

5.2.3 Comparaison de la finesse des profils 

La Figure 5-5 est la courbe référence dans le domaine de l’aéronautique. Elle est présentée ci-

dessous pour chacun des profils obtenus par les deux méthodes d’optimisation et le profil 

original de l’UAS-S45. 

 

 

Figure 5-4 Comparaison de la polaire des profils optimisés et du profil  
original de l'UAS-S45 
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Le graphique des polaires montre que le profil optimisé par l’algorithme ABC possède des 

coefficients de trainée beaucoup plus faibles que les deux autres profils pour des angles 

d’attaque correspondants. On remarque également qu’hormis pour l’angle d’attaque de 4 

degrés, les courbes ont des allures semblables, ce qui tend à montrer que les algorithmes ont 

fourni des résultats proches et stables. 

Ce graphique montre également une hausse importante du coefficient de trainée pour les angles 

d’attaque de 4 et 5 degrés, montrant ainsi l’augmentation de la trainée induite. 

Ce graphique met en évidence la supériorité des profils optimisés sur le profil original de 

l’UAS-S45 dans le cadre d’une optimisation du profil entier. 

Cependant, maintenant que les résultats ont été obtenus et comparés il convient de les analyser 

et de les interpréter.  

 

Cela sera le sujet du chapitre 6 de ce mémoire : une étude en trois dimensions d’une aile 

d’UAS-S45 avec un profil d’aile optimisé. Cette étude sera réalisée sous ANSYS Fluent et les 

résultats seront comparés avec ceux des tests effectués en soufflerie. 

 

 

  



 

 

CHAPITRE 6 
 
 

ETUDE TRIDIMENSIONNELLE D’UNE AILE AVEC PROFIL OPTIMISÉ ET 
ESSAIS EN SOUFFLERIE 

Les chapitres précédents ont permis d’obtenir des profils optimisés pour la plage de vol allant 

de 0 à 5 degrés. Cependant il est également important de savoir si ces profils optimisés 

permettent réellement d’améliorer les performances de l’aile réelle, c’est-à-dire en trois 

dimensions. 

Ainsi, l’objectif de ce chapitre est d’utiliser le logiciel ANSYS Fluent pour modéliser l’aile 

avec le profil optimisé souhaité et ainsi obtenir les coefficients de portance et de trainée de 

chacune des ailes optimisées et les comparer à ceux de l’aile initiale de l’UAS-S45 afin de 

déterminer si la modification partielle de l’extrados du profil de l’aile permettrait d’influencer 

efficacement les caractéristiques aérodynamiques de l’aile entière. 

Les résultats numériques seront comparés aux résultats obtenus en soufflerie afin de les valider. 

 

Le choix du logiciel Fluent s’est fait de façon logique, car c’est un des logiciels les plus répandu 

dans le domaine de l’aéronautique, que cela soit dans la recherche ou l’industrie, ce qui en fait 

un logiciel fiable. 

 

6.1 Choix des profils et des paramètres d’étude 

Dans les chapitres précédents, il a été observé que pour les angles d’attaque 0 et 1 degré, les 

pourcentages d’améliorations des performances aérodynamiques sont plus faibles que pour les 

angles d’attaque plus élevés. Comme expliqué dans le chapitre 4, cela peut être dû à la manière 

dont a été conçue l’aile de l’UAS-S45 à l’origine, optimisée pour le vol de croisière. 

 

Dans ce chapitre, les profils étudiés sont ceux obtenus dans le chapitre 4, c’est-à-dire les profils 

obtenus pour une déformation partielle du profil. En effet l’objectif de l’étude tri-

dimensionnelle est de déterminer les avantages réels que peuvent apporter les méthodologies 

étudiées dans ce mémoire. Il est donc nécessaire d’analyser les profils obtenus dans le chapitre 
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4 car il est possible de les obtenir avec les technologies actuelles, comme montré lors du projet 

CRIAQ 7.1. D’un autre côté, les profils obtenus dans le chapitre 5 ne sont pas aisément 

implémentables sur une aile réelle, car ils nécessitent une déformation complète du profil, ce 

qui d’un point de vue structurel ne peut pas encore être accompli. 

 

6.1.1 Choix des profils 

Afin de déterminer si les optimisations du profil sont efficaces sur l’aile réelle, même si 

l’amélioration de leurs performances aérodynamiques est plus faible, il a été choisi de 

modéliser l’aile avec le profil optimisé obtenu pour le vol de croisière, c’est-à-dire pour un 

angle d’attaque de 0 degré, ainsi que pour l’angle d’attaque de 3 degrés, car c’est celui pour 

lequel ont été obtenus les profils optimisés présentant le plus d’amélioration dans le chapitre 

4. 

Dans le tableau 6-1 sont récapitulés les résultats obtenus pour ces profils, dans le chapitre 4, 

comparés avec ceux du profil original de l’UAS-S45 pour les mêmes angles d’attaque. 

 

L’intérêt de ce chapitre est de déterminer si les améliorations obtenues en 2D se retrouvent sur 

l’aile en 3D ou si les résultats obtenus sont négligeables. 

 

Tableau 6-1: Tableau récapitulatif des résultats 2D obtenus au chapitre 4 

 AoA = 0˚ AoA = 3˚ 

S45 PSO ABC S45 PSO ABC 

Coefficient de portance 1,76e-1 1,84e-1 1,82e-1 5,26e-1 5,44e-1 5,4e-1 

Coefficient de traînée 5,3e-3 5,46e-3 5,46e-3 6,88e-3 5,81e-3 5,92e-3 

Ratio (CL/CD) 33,32 33,61 33,37 76,37 93,67 91,13 
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6.1.2 Choix des paramètres d’étude 

Lorsque l’on réalise une modélisation d’un phénomène réel, il est important de respecter 

l’ensemble des conditions présentes dans la réalité, afin que les résultats obtenus soient valides 

et puissent apporter un regard constructif sur le phénomène étudié. 

 

Dans ce chapitre, l’objectif est de déterminer l’impact de l’optimisation du profil 2D sur les 

performances de l’aile 3D. La modélisation réalisée sous ANSYS représente l’expérimentation 

réalisée dans la soufflerie (cf figure 6-1 ci-dessous). 

 

 

Figure 6-1: Maquette d'une aile plane avec le profil de l'aile de l'UAS-S45 de l'étudiant au 
doctorat Manuel Florès Salinas 

 

Afin de pouvoir comparer les résultats de nos simulations numériques avec les résultats des 

essais en soufflerie, il était donc nécessaire d’étudier des cas similaires, d’où le choix de cette 

configuration. 
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6.1.2.1 Paramètres physiques 

Afin de pouvoir comparer les résultats expérimentaux avec ceux des simulations numériques, 

les mêmes paramètres ont été utilisés, ainsi que les mêmes dimensions. 

- Vitesse de vol : u = 30 m/s 

- Densité de l’air : ρ = 1,225 kg/m3 

- Viscosité cinématique : ν = 1,822e-5 m2/s 

- Corde de l’aile :  c = 0,39 m 

- Envergure de l’aile : b = 0,39 m 

Les dimensions du domaine d’étude utilisé dans les simulations sous ANSYS Fluent sont les 

mêmes que celles de la chambre de tests de la soufflerie, c’est-à-dire 3m x 0,92m x 0,62m. 

 

6.1.2.2 Paramètres de modélisation numérique 

La première étape de la modélisation est de réaliser le domaine d’étude ainsi que l’aile. Afin 

de pouvoir étudier l’écoulement sans perturbation, il est important de prendre en considération 

un domaine d’étude autour de l’aile assez vaste, ici le domaine d’étude modélisé est la chambre 

de test de la soufflerie Price-Paidoussis (figure 6-2).  

 

 

Figure 6-2: Domaine d'étude de la simulation numérique 



89 

Le domaine est maillé de manière à offrir un maillage plus précis au niveau de l’aile, avec une 

inflation permettant de représenter de manière précise la couche limite (figure 6-3). Afin 

d’obtenir des résultats précis, plusieurs maillages ont été testés, le premier maillage avait un 

nombre d’éléments égal à 2,0*10e6. Ce nombre s’étant avéré trop faible, il a été choisi de 

réaliser un maillage plus dense composé par 9,5*10e6 éléments grâce au logiciel de maillage 

offert par ANSYS Workbench. 

 

 

 

Figure 6-3 : Maillage du domaine et de l'aile avec inflation pour  
représenter la couche limite 

 

Une fois dans Fluent, le maillage est converti en maillage polyédrique, afin de diminuer le 

nombre de mailles et ainsi améliorer la vitesse de calcul. (figure 6-4). 

Cette opération permet de passer de 9,5*10^6 mailles a seulement 5,1*10^6 mailles, ce qui 

réduit considérablement le temps de calcul. De plus la conversion en maillage polyédrique ne 

peut s’effectuer que si le maillage original est d’une qualité suffisante, ce qui nous permet 

d’être sûr que notre maillage est fiable. 
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Figure 6-4 : Maillage polyédrique du domaine autour de l’aile et de l'aile 
 

D’un point de vue physique, le modèle choisi est le modèle k-ω SST qui permet de modéliser 

de manière fiable les mouvements de l’air autour de l’aile, c’est-à-dire dans sa couche limite. 

Ce modèle est reconnu et beaucoup utilisé en aéronautique car il possède les avantages du 

modèle k- ω sur le modèle k-ε, c’est-à-dire qu’il permet une représentation plus précise des 

interactions dans la couche limite, tout en corrigeant certains des défauts de ce modèle comme 

la sensibilité aux turbulences dans des écoulements trop complexes pour des modèles à une 

équation, comme Spallart-Allmaras. 

Le modèle k-ω SST consiste donc dans une combinaison entre les modèles k-ε et k-ω 

classiques : il se comporte comme le premier (modèle k-ε) loin des limites du domaine et 

comme le second (modèle k-ω) proche des parois et de l’aile.  

 

6.2  Comparaison des résultats obtenus  

Suite à l’établissement des différents paramètres d’étude, les résultats issus de ces simulations 

vont être comparés. Chaque simulation fournit le coefficient de portance et de trainée à la suite 

de l’obtention du point de convergence. 

Le seuil de convergence est fixé à 1e-6 pour les résidus de l’équation de continuité, ce qui 

d’après la littérature est considéré comme une valeur permettant d’assurer la qualité des 

résultats obtenus. 
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6.2.1 Comparaison des coefficients de portance et de trainée  

Les simulations ont été menées pour les angles d’attaque de 0˚ et 3˚ pour chacun des profils : 

le profil original de l’UAS-S45, les profils modélisés par l’algorithme ABC et ceux modélisés 

par l’algorithme PSO. L’ensemble de ces résultats est présenté dans les tableaux 6-2a et 6-2b 

ci-dessous : 

Tableau 6-2 Tableau récapitulatif des coefficients aérodynamiques pour chacune des  
ailes 3D modélisées 

AoA = 0 Profil original UAS-

S45 

Profil optimisé 

ABC 

Profil optimisé 

PSO 

Coefficient de 

portance 

1.16e-1 1.17e-1 1.17e-1 

Coefficient de traînée 1.98e-2 1.93e-2 1.94e-2 

    

AoA = 3 Profil original UAS-

S45 

Profil optimisé 

ABC 

Profil optimisé 

PSO 

Coefficient de 

portance 

2.24e-1 2.26e-1 2.27e-1 

Coefficient de traînée 2.87e-2 2.82e-2 2.84e-2 
 

 

On constate que pour chacun des angles d’attaque étudiés, les coefficients de portance des ailes 

modélisées à partir des profils optimisés sont plus élevés que pour l’aile originale de l’UAS-

S45 (0,89% d’amélioration pour un angle d’attaque de 0 degré et 0,96% pour un angle 

d’attaque de 3 degrés). 

 

On constate également que les coefficients de traînée des ailes modélisées à partir des profils, 

sont eux, plus faibles que ceux de l’aile avec le profil original de l’UAS-S45 ce qui permet de 

constater une amélioration de 2,63% en moyenne pour ailes utilisant les profils optimisés pour 

l’angle d’attaque de 0 degré et une amélioration de 1,52% en moyenne pour les ailes utilisant 

les profils optimisés pour l’angle d’attaque de 3 degrés. 
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Il est normal que cette importante diminution soit plus faible lors de l’analyse 3D, car sur l’aile, 

s’ajoute la trainée induite, due à la dimension finie de l’aile. Cette trainée induite est une 

composante de la force de trainée due à la différence de pression entre l’extrados et l’intrados 

de l’aile. Les écoulements passant sur chacune des faces se rejoignent en aval et à l’extrémité 

de l’aile, provoquant des turbulences appelées tourbillons de Prandtl. 

Cette trainée dont l’équation est donnée ci-dessous (équation 6-4) est proportionnelle au carré 

de la portance.  

 𝑅𝑥௜ =  12 ∗ 𝜌 ∗ 𝑉ଶ ∗ 𝑆 ∗ 𝐶௅ଶ𝜋 ∗ 𝜆 
(6.1) 

 

où ρ est la masse volumique du fluide, V est la vitesse de l’aéronef, S la surface de l’aile et λ 

est l’allongement de l’aile. 

 

Pour les deux angles d’attaque étudiés, 0˚ et 3˚, les ailes modélisées à partir des profils 

optimisés ont toutes des coefficients de portance plus élevés que l’aile d’origine, ainsi que des 

coefficients de traînée inférieurs. L’étude des ratios (CL/CD) de chacune de ces ailes nous 

permettra d’observer de quelle manière l’optimisation a permis d’améliorer les performances 

de l’aile. 

 

6.2.2 Comparaison des ratio (CL/CD) 

Les coefficients aérodynamiques présentés dans la section ci-haute, nous permettront d’obtenir 

le ratio (CL/CD) pour chaque simulation. En analysant ce ratio, il sera possible de déterminer 

si l’optimisation du profil de l’UAS-S45 a permis d’obtenir une amélioration significative ou 

non des performances aérodynamiques de l’aile tridimensionnelle. Les résultats sont présentés 

ci-dessous dans les tableaux 6-3a et 6-3b. 
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Tableau 6-3: Tableau récapitulatif des ratios (CL/CD) obtenus par les simulations 3D 

 AoA = 0˚ 

 Profil original UAS-S45 Profil optimisé ABC Profil optimisé PSO 

Ratio 

(CL/CD) 
5.84 6.06 6.05 

  

 AoA = 3˚ 

 Profil original UAS-S45 Profil optimisé ABC Profil optimisé PSO 

Ratio 

(CL/CD) 
7.81 8.02 8.00 

 

Les résultats exposés dans le tableau 6-3 montrent que pour chaque angle d’attaque, les ailes 

modélisées à partir des profils optimisés par les algorithmes ABC et PSO donnent un meilleur 

ratio portance/trainée que l’aile originale de même dimension.  

L’algorithme PSO permet d’obtenir une amélioration de 2,96% sur les deux angles d’attaque, 

tandis que l’algorithme ABC, lui, permet une amélioration de 3,19% du ratio (CL/CD). Ces 

améliorations ont été calculées grâce à la formule de l’erreur relative (équation 4-2) 

 

On peut donc dire suit à ces résultats que l’optimisation du profil de l’UAS-S45 grâce aux 

algorithmes PSO et ABC permet d’obtenir l’amélioration des performances aérodynamiques 

de l’aile de l’UAS-S45. 

 

On peut noter que l’amélioration du ratio (CL/CD) est plus importante pour l’angle d’attaque 

de 0 degré (3,48% et 3,76% pour l’aile modélisée à partir du profil obtenu par l’algorithme 

PSO et pour l’algorithme ABC respectivement) que pour l’angle d’attaque de 3 degrés (2,43% 

et 2,62% respectivement pour PSO et ABC). 

Cela peut s’expliquer par l’apparition de la traînée induite qui augmente avec l’angle d’attaque. 

 

L’amélioration du ratio (CL/CD) pour l’angle d’attaque de 3 degrés est plus faible en 3D qu’en 

2D, car sur l’aile en trois dimensions, la traînée induite intervient. Cette traînée, créée par la 
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dimension finie de l’aile, augmente proportionnellement au carré de la portance. La portance 

étant plus élevée lorsque l’angle d’incidence augmente, alors il est logique que l’influence de 

la trainée induite soit plus importante pour l’angle d’attaque de 3 degrés en réduisant ainsi les 

améliorations du ratio (CL/CD). 

Nous nous attendions à obtenir ce type de résultats, car la trainée induite ne peut pas être réduite 

avec une optimisation de ce type, qui modifie uniquement le profil de l’aile. Afin de réduire la 

traînée induite il serait nécessaire de modifier l’allongement de l’aile ou la distribution de 

portance le long de l’envergure, ce que ne fait pas le type de déformation étudié dans ce 

mémoire. 

 

6.3 Comparaison avec les résultats obtenus en soufflerie  

Suite à l’analyse des résultats des simulations numériques en trois dimensions, il convient de 

comparer ces résultats avec ceux des essais en soufflerie 

La maquette avec laquelle ont été réalisés les essais expérimentaux est une maquette conçue et 

fabriquée par l’étudiant au doctorat Manuel Florès Salinas dans le cadre de ses travaux sur 

l’aile de l’UAV-S45. 

La structure de cette maquette est constituée de nervures et longerons en balsa, découpés dans 

des planches d’une épaisseur de 6,25 mm (1/4 in). La peau est un film plastique ajusté sur la 

structure de l’aile. 

 

6.3.1 Matériel et protocole expérimental 

Comme mentionné dans le chapitre I de ce mémoire, les essais expérimentaux ont eu lieu dans 

la soufflerie Price-Païdoussis. Afin de réaliser le mieux possible ces essais un protocole 

expérimental a été suivi. 

Dans un premier temps, les profils optimisés sont tracés avec leurs côtes permettant de 

connaitre les positions précises des déformations ainsi que leur amplitudes (figure 6-5) 
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Figure 6-5: Exemple des côtes des déformations d’un profil optimisé par rapport au profil 
original 

 

Une fois ces profils optimisés tracés, l’extrados est dupliqué grâce à une jauge de contour, 

permettant de reproduire les déformations. Cette jauge permettrait d’obtenir les mesures de 

chaque point déformé, et ainsi de modifier le profil d’origine de l’UAS-S45 afin qu’il 

corresponde au profil optimisé. Une fois le profil obtenu, la maquette est prête à réaliser les 

tests en soufflerie. 

 

L’objectif de ces tests en soufflerie est de mesurer les forces aérodynamiques s’exerçant sur la 

maquette. Pour les faire, une balance aérodynamique est utilisée, qui permettrait de mesurer 

les forces et les moments (voir page suivante). La maquette est fixée à une tige en métal de 

18,5 cm, elle-même fixée à la balance (Figure 6-6). La tige est choisie assez fine pour que la 

traînée qu’elle créerait soit le plus faible possible. 
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Figure 6-6 : Maquette et fixation dans la chambre d'essai de la soufflerie 
 

La balance aérodynamique est un outil qui permet de décomposer le torseur aérodynamique en 

ses 6 composantes : le moment de tangage, le moment de lacet, le moment de roulis, l’effort 

latéral, l’effort normal et l’effort axial. Chacune de ces composantes est mesurée grâce à un 

dynamomètre à jauges de contrainte. 

Ces jauges sont disposées sur chacun des axes, Ox, Oy, et Oz et suivant les déformations 

obtenues et leur amplitude il est possible de connaitre les efforts exercés sur le modèle. 

Ici les efforts étudiés sont les efforts normaux et axiaux, c’est-à-dire la traînée et la portance, 

selon les axes Ox et Oy. 

Celle utilisée dans ce mémoire a été réalisée par des étudiants du LARCASE (Communier et 

al, 2017). 
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6.4 Comparaison des résultats expérimentaux et numériques 

Les essais en soufflerie ont permis d’obtenir les valeurs de portance et de traînée pour une aile 

ayant le profil de l’UAS-S45 pour un angle d’attaque de 0 et 3 degrés, ainsi que pour des ailes 

ayant les profils optimisés obtenus par les algorithmes ABC et PSO pour 0 et 3 degrés d’angle 

d’attaque. Ces résultats sont résumés dans le tableau ci-dessous (tableau 6-4). 

 

Tableau 6-4 : Tableau récapitulatif des valeurs de portance et traînée obtenues lors des essais 
en soufflerie 

 AoA = 0˚ AoA = 3˚ 

 Profil 

UAS-S45 

Profil PSO Profil 

ABC 

Profil 

UAS-S45 

Profil PSO Profil 

ABC 

Portance 

(N) 
9.06 9.49 9.42 18.29 19.13 18.85 

Traînée 

(N) 
1.54 1.70 1.62 2.32 2.49 2,43 

 

Il est possible d’obtenir des résultats expérimentaux aussi précis grâce à la balance 

aérodynamique utilisée qui fournit des résultats avec une précision de ± 0,00725 N. 

On constate que la traînée augmente pour les modèles utilisant les profils optimisés, mais leur 

portance augmente également et de manière plus importante. 

Suite à l’obtention des valeurs de portance et de traînée, il nous faudra les ramener sous la 

forme des coefficients de portance et de traînée afin de pouvoir les comparer avec les 

coefficients obtenus lors des simulations numériques sous ANSYS Fluent (Tableau 6-5). 

 

Pour se faire il suffit d’utiliser les données expérimentales de portance et de traînée dans les 

formules du coefficient de traînée et de portance. 

 𝐶௅ =  𝐿1 2ൗ ∗ 𝜌 ∗ 𝑆 ∗ 𝑢ଶ (6.2) 
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 𝐶஽ =  𝐷1 2ൗ ∗ 𝜌 ∗ 𝑆 ∗ 𝑢ଶ (6.3) 

 

Où  ρ est la densité en kg/m3, S est la surface en m2 et u est la vitesse en m/s. 

Tableau 6-5 : Tableau comparatif des coefficients de portance et de traînée obtenus en 
soufflerie et numériquement 

 AoA = 0˚ AoA = 3˚ 

Profil 

UAS-

S45 

Profil 

PSO 

Profil 

ABC 

Profil 

UAS-

S45 

Profil 

PSO 

Profil 

ABC 

 

Essais en 

soufflerie 

Coefficient 

de 

portance  

 

1,05e-1 

 

1,14e-1 

 

1,13e-1 

 

2,12e-1 

 

 

2,29e-1 

 

2,26e-1 

 

Coefficient 

de traînée 

1,85e-2 1,96e-2 

 

1,87e-2 2,79e-2 2,88e-2 2,8e-2 

 

Simulations 

numériques 

Coefficient 

de 

portance 

 

1,16e-1 

 

1,17e-1 

 

1,17e-1 

 

2,14e-1 

 

2,27e-1 

 

2,26e-1 

 

Coefficient 

de traînée 

1,98e-2 1,94e-2 1,93e-2 2,87e-2 2,84e-2 2,82e-2 

 

 

En observant ce tableau on constate que les coefficients de portance et de traînée obtenus 

numériquement pour l’angle d’attaque de 0˚ sont légèrement supérieurs à ceux obtenus lors 

des essais en soufflerie. On constate une différence moyenne de 5,2% pour les coefficients de 

portance et de 2,75% pour les coefficients de traînée. 

 

Pour les résultats obtenus pour l’angle d’attaque de 3 degrés, les différences sont moins 

importantes, il n’y a que 1,6% de différence entre les résultats expérimentaux et numériques 

pour les coefficients de portance et 2% de différence pour les coefficients de traînée. 
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Une fois les coefficients de portance et de trainée obtenus pour les simulations numériques et 

les essais en soufflerie, il sera possible de comparer leurs ratios (CL/CD) et déterminer si la 

méthodologie d’optimisation réalisée dans ce mémoire permet bien d’obtenir des résultats 

significatifs pour les coefficients de portance et traînée sur une aile en trois dimensions (tableau 

6-6). 

Tableau 6-6 : Comparaison des ratios (CL/CD) expérimentaux et numériques des  
ailes 3D 

 AoA =0˚ AoA =3˚ 

Profil 

UAS-

S45 

Profil 

PSO 

Profil 

ABC 

Profil 

UAS-

S45 

Profil 

PSO 

Profil 

ABC 

 

Essais en 

soufflerie 

 

Ratio 

(CL/CD) 

 

5.66 

 

5.79 

 

6.04 

 

7.6 

 

7.65 

 

7.75 

 

Simulations 

numériques 

 

Ratio 

(CL/CD) 

5.84 6.05 6.06 7.81 8.00 8.02 

 

 

En observant les résultats présentés dans le tableau 6-6, on constate que les ratios (CL/CD) 

obtenus numériquement et expérimentalement sont très proches. On sait que la balance 

aérodynamique est précise à ±0,001 N, et que les simulations numériques ont été réalisés en 

utilisant les conditions de vol expérimentales, c’est-à-dire un nombre de Reynolds de 1,036e6 

et une vitesse de vol de 30 m/s à une altitude de 20000 ft. 

 

Il est très difficile d’obtenir des résultats numériques identiques aux résultats expérimentaux, 

car il est toujours compliqué de reproduire exactement les conditions exactes d’une expérience 

en soufflerie, c’est pourquoi il est nécessaire de prendre les mesures de la manière la plus 

précise possible, afin de limiter les incertitudes. De plus les simulations numériques utilisent 
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des modèles pour résoudre les équations et sont dépendantes de la précision du maillage 

effectué. 

 Dans le cadre de ce mémoire, on observe une différence de 2,6% pour l’angle d’attaque de 0 

degré et 3,5% pour l’angle d’attaque de 3 degrés entre les ratios (CL/CD) numériques et 

expérimentaux. Cet écart faible permet de conclure que les résultats numériques et 

expérimentaux concordent. 

 

On constate également que pour les essais en soufflerie et les simulations numériques les 

profils optimisés ont de meilleurs ratios (CL/CD) que le profil original de l’UAS-S45 (3% en 

moyenne pour les simulations numériques et 2,9% en moyenne pour les essais en soufflerie), 

ce qui montre que l’optimisation de l’extrados du profil grâce aux algorithmes ABC et PSO 

permet d’obtenir des augmentations du ratio (CL/CD) de l’aile de l’UAS-S45. 

 

6.5 Discussion des résultats 

L’ensemble des résultats obtenus dans ce mémoire met en évidence plusieurs observations. 

Dans les chapitres 2 et 3, les méthodologies de représentation du profil et leur impact sur les 

résultats de l’optimisation ont été étudiées. Il a été observé que les deux méthodes de 

représentation du profil, les méthodes NURBS et CST, permettent de modéliser fidèlement le 

profil original de l’UAS-S45 ainsi que des profils optimisés présentant des ratios (CL/CD) 

supérieurs à celui du profil original.  

 

Les résultats ont montré que pour une déformation locale du profil, la méthode NURBS 

permettait d’obtenir les profils avec les meilleures performances aérodynamiques. Cependant 

pour certains angles d’attaque, les profils optimisés obtenus par la méthode NURBS donnent 

un ratio (CL/CD) légèrement inférieur à celui du profil original de l’UAS-S45, alors que ceux 

modélisés par la méthode CST donnent tous une plus grande finesse que le profil original quel 

que soit l’angle d’attaque. 

Cette différence de résultats peut être due au fait que la méthode CST permet de facilement 

changer le nombre de points de contrôle sur le profil, permettant ainsi d’obtenir une plus grande 



101 

flexibilité dans les déformations et ainsi offre un plus grand choix de profils optimisés possible 

et une plus grande précision pour modéliser les profils définis par l’algorithme d’optimisation.  

L’impact du nombre de points de contrôle sur la modélisation est plus visible dans le chapitre 

3, où la méthode CST a modélisé des profils optimisés ayant de plus grands ratios (CL/CD) que 

le profil original et les profils modélisés par la méthode NURBS (17.13% d’amélioration 

moyenne par rapport à 12,63% d’amélioration). 

Dans le chapitre 3, le profil est optimisé dans sa globalité, ce qui permet un champ de solutions 

plus vaste et dans ce cas-là, le plus grand nombre de points de contrôle a permis de modéliser 

de meilleures solutions que celles modélisées par la méthode NURBS. 

Le nombre de points de contrôle plus élevé dans la méthode CST a permis d’utiliser au mieux 

l’algorithme et ainsi élargir le champ de solutions possibles, permettant ainsi d’obtenir de 

meilleures solutions. 

Évidemment, il est possible d’augmenter le nombre de points de contrôle dans la méthode 

NURBS également, cependant, pour le faire il est nécessaire de modifier le code du 

programme, ce qui n’est pas évident, tandis que dans la méthode CST, cette option est offerte 

directement à l’utilisateur, ce qui est son avantage par rapport à la méthode NURBS. 

 

Dans les chapitres 4 et 5, les algorithmes ABC et PSO ont été utilisés, chacun en combinaison 

avec la méthode de modélisation CST, et leurs résultats ont été comparés afin de déterminer si 

le choix de l’algorithme d’optimisation influençait les résultats de l’optimisation. Dans le 

chapitre 4, l’optimisation a été réalisée sur une portion de l’extrados du profil. Les résultats 

n’ont pas montré de différences importantes entre les deux algorithmes d’optimisation, les 

courbes représentant les ratios (CL/CD) étaient proches les unes des autres.  

 

Dans le chapitre 5, à l’inverse, on constate des différences importantes entre les résultats 

obtenus par les deux algorithmes. En effet, pour l’optimisation totale du profil, on utilise moins 

de contraintes exercées sur l’optimisation, le champ des solutions possibles était plus 

important. Tout l’intérêt de ce chapitre était justement d’analyser si en utilisant moins de 

contraintes, le choix de l’algorithme aurait une influence sur les résultats obtenus. 
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Dans le chapitre 4 de ce mémoire où on a réalisé une optimisation partielle du profil, les 

résultats ont montré que l’algorithme PSO avait permis d’obtenir un profil avec des 

performances aérodynamiques légèrement plus élevées que celles du profil obtenu par 

l’algorithme ABC. Toutefois, les résultats obtenus par les deux algorithmes étaient proches et 

les deux courbes avaient les mêmes allures.  

Dans le chapitre 5 où le profil entier a été optimisé, toutefois, les résultats ont montré 

l’importance du choix de l’algorithme. En effet, dans ce cas-là, des écarts de performance 

d’environ 10% ont été constatés entre les résultats obtenus avec les deux algorithmes. 

 

Ces résultats ont montré qu’il y avait des différences entre les résultats obtenus avec ces deux 

algorithmes. Ces différences étaient dues au nombre limité d’itérations (500 itérations par 

routine d’optimisation) et pourraient peut-être être réduites en augmentant ce nombre. 

Cependant il faut garder à l’esprit que le problème d’optimisation étudié ici est relativement 

simple, ainsi on peut supposer que dans le cadre d’un problème complexe, le choix de 

l’algorithme d’optimisation aura un impact sur les résultats. 

 

On peut conclure que le choix de l’algorithme est important dans le processus d’optimisation 

et qu’il faudrait prendre en compte les travaux réalisés et présentés dans la littérature 

(Koreanschi et al, 2016).  

Il semble donc que comme le dit D. Karaboga dans ses travaux comparatifs sur les algorithmes 

d’optimisation ABC et PSO (Karaboga & Akay, 2009), ces deux algorithmes soient efficaces 

et le choix du plus performant est lié aux contraintes du problème à étudier. Il semble que dans 

le cas d’une optimisation avec des contraintes, (ici géométriques, seulement une faible portion 

de la peau de l’extrados étant déformée) plus importantes, comme c’est le cas dans le chapitre 

4, l’algorithme PSO parvienne à fournir des résultats de manière plus fiable que l’algorithme 

ABC. Cependant, il semble qu’avec un champ de solutions possibles plus vaste (lorsque le 

profil est déformé dans sa globalité), l’algorithme ABC permet de trouver une solution d’une 

manière plus rapide et efficace que l’algorithme PSO. 
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Évidemment, ces résultats et leur interprétation doivent être mis en perspective. En effet, dans 

ce mémoire, pour des raisons d’économie de temps et de rapidité, toutes les routines 

d’optimisation ont été réalisées avec un nombre d’itérations maximal égal à 500. C’est un 

nombre d’itérations assez petit pour des algorithmes basés sur une population initiale aléatoire, 

comme c’est le cas des algorithmes ABC et PSO, ce qui peut expliquer ces résultats. 

 

Tel dit par R. Sabin Begum dans ses travaux (R. Sabin Begum & R.Sugumar), et montré dans 

le cas du chapitre 4, les deux algorithmes peuvent être considérés équivalents en fonction de 

leurs résultats. Les principales différences consistent dans le petit nombre de paramètres 

nécessaires au fonctionnement de l’algorithme PSO, ainsi que la grande facilité qu’il y a à 

ajuster le nombre de points de contrôle afin d’obtenir le meilleur compromis entre la vitesse 

de calcul et la précision des résultats. 

 

Dans le chapitre 6, les performances de l’aile de l’UAS-S45 équipée avec les profils optimisés 

obtenus dans le chapitre 4 sont étudiées, via des simulations numériques réalisées sous ANSYS 

Fluent et des essais réalisés en soufflerie. 

 

Les résultats ont montré que l’optimisation d’une portion de l’extrados permet d’agrandir le 

ratio (CL/CD) de l’aile de l’UAS-S45 de 3% pour les profils obtenus par l’algorithme PSO et 

de 3,2% pour les profils obtenus par l’algorithme ABC. 

Les résultats montrent que l’optimisation réalisée sur le profil a permis d’obtenir des 

améliorations sur l’aile de l’UAS-S45, cependant ces améliorations sont plus faibles en 3D 

qu’en 2D, principalement à cause de l’apparition de la traînée induite qui augmente fortement 

la traînée globale.



 

 



 

 

CONCLUSION 
 

Ce mémoire a l’objectif d’étudier deux méthodologies d’optimisation d’un profil d’aile et de 

déterminer si le choix de l’une ou de l’autre méthodologie influence les résultats de la routine 

d’optimisation. 

Afin d’atteindre cet objectif, plusieurs étapes ont été nécessaires. Dans un premier temps, une 

recherche sur l’état de l’art a été effectuée dans la littérature, tel que présenté dans le  

chapitre 1. 

 

À la suite de ces recherches, les résultats obtenus par deux méthodes de modélisation du profil 

ont été comparées ; ces méthodes sont « NURBS » et « CST ». Toutes les deux sont des 

méthodes largement répandues et utilisées dans l’industrie aéronautique. L’étude menée dans 

les chapitres 2 et 3 a permis de mettre en évidence que les deux méthodes permettaient une 

représentation précise et fiable du profil (une différence maximale avec le profil original de 

6% sur le coefficient de portance pour l’angle d’attaque de 5 degrés). Il a été choisi de 

poursuivre l’étude avec la méthode CST pour des raisons pratiques, principalement liées à la 

flexibilité de cette méthode, qui permettaient à l’utilisateur de facilement modifier le nombre 

de points de contrôle. 

La méthode CST a permis de modéliser des profils ayant des performances aérodynamiques 

légèrement supérieures à celles des profils modélisés par la méthode NURBS. 

Il est toutefois important de noter que les résultats entre les profils modélisés par ces deux 

méthodes NURBS et CST sont proches et que les deux méthodes sont fiables. C’est 

principalement la flexibilité de la méthode CST qui lui donne un avantage. 

 

Dans les chapitres 4 et 5 l’étude se concentre sur les algorithmes d’optimisation en comparant 

les résultats des deux des algorithmes les plus utilisés, les algorithmes ABC et PSO. Bien 

qu’ayant des points communs, car ils sont tous les deux des algorithmes basés sur une 

population initiale aléatoire, chaque algorithme fonctionne avec des paramètres différents. 

L’objectif de ces chapitres est donc de déterminer l’impact du choix de l’algorithme sur les 

résultats de l’optimisation. 
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Le chapitre 4 se concentre sur une optimisation locale du profil, avec des contraintes strictes 

en termes de déplacement autorisé. Le chapitre 5, lui, montre un cas d’optimisation globale du 

profil, avec de plus fortes déformations autorisées (10 mm dans la direction normale au profil), 

présentant ainsi un champ plus vaste des solutions. 

 

Dans le cas de l’optimisation locale, l’algorithme PSO présente des résultats légèrement 

meilleurs (5,98% d’amélioration moyenne du ratio (CL/CD) contre 4,52% pour l’algorithme 

ABC). Il est à noter que l’algorithme PSO a toutefois plus de difficultés à converger vers une 

solution optimale à l’intérieur des limites du problème que l’algorithme ABC. Il a été conclu 

que dans le cas d’une optimisation avec des grandes contraintes, dans un problème bien défini 

et dans des conditions d’emploi similaires, le choix de l’algorithme d’optimisation n’affectait 

pas de manière significative les résultats de l’optimisation. 

A condition que l’algorithme envisagé soit adapté au problème à résoudre, le choix de ce 

dernier est une question de préférence personnelle pour l’utilisateur. 

 

Dans le cas d’une optimisation globale du profil et donc d’un problème avec des contraintes 

beaucoup moins strictes, des différences entre les algorithmes ont commencé à apparaître. En 

effet, l’algorithme ABC permet d’obtenir des profils optimisés dont leurs performances 

aérodynamiques sont significativement plus élevées que celles des profils obtenus par 

l’algorithme PSO (amélioration moyenne du ratio (CL/CD) de 15.8% pour l’algorithme ABC 

contre 8.1% pour l’algorithme PSO). 

Ce chapitre a donc mis en valeur l’intérêt de choisir au mieux l’algorithme utilisé, car ce choix 

peut impacter les performances de la routine d’optimisation. 

Il est à noter que le temps d’exécution de chaque algorithme est semblable. Cela est du au fait 

que la partie de l’optimisation consommant le plus de temps est la partie analyse réalisée par 

le solver XFoil. Elle prend donc le même temps pour les deux programmes et la différence 

d’algorithme utilisé n’impacte pas de manière significative le temps total de calcul. 

 

Ces cinq premiers chapitres ont permis d’établir une méthodologie d’optimisation du profil de 

l’UAS-S45, avec la méthode qui semble la plus adaptée au problème et la plus efficace, qui 
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consiste dans une combinaison de la méthode de modélisation CST avec l’algorithme ABC et 

le solveur aérodynamique XFoil. 

 

Le chapitre 6 permet d’exploiter les résultats obtenus dans les chapitres précédents en réalisant 

une étude 3D de l’aile de l’UAS-S45 basée sur les profils optimisés obtenus. Les simulations 

numériques réalisées sur Fluent ont permis d’établir que l’optimisation locale du profil 

permettait d’améliorer les performances aérodynamiques de l’aile en trois dimensions.  Des 

améliorations moyennes du ratio (CL/CD) de 3% ont été constatées par rapport à celles de l’aile 

avec le profil original de l’UAS-S45 pour les angles d’attaque étudiés.  

On a constaté que les améliorations sont plus faibles sur les résultats obtenus sur les modèles 

en 3D par rapport à ceux en 2D, ce qui peut s’expliquer par l’apparition de la traînée induite 

qui réduit les améliorations obtenues en 2D sur les coefficients de traînée. 

 

Ces résultats théoriques ont été confirmés par l’expérience grâce aux tests menés en soufflerie. 

Les résultats de ces tests ont montré que les modèles expérimentaux reprenant les profils 

optimisés avaient de meilleures performances que celui utilisant le profil original de l’UAS-

S45, validant ainsi la méthodologie d’optimisation choisie ainsi que les résultats présentés dans 

ce mémoire. 

 



 

 

 

  



 

 

RECOMMANDATIONS 
 

L’étude menée dans ce mémoire a permis d’obtenir des améliorations significatives des 

performances aérodynamiques de l’aile de l’UAS-S45. Plusieurs pistes de développement 

permettraient dans mon opinion de poursuivre le travail réalisé dans ce mémoire et ainsi 

d’améliorer les résultats obtenus. 

 

Cette étude a permis de mettre en lumière les possibilités d’optimisation permises par les outils 

numériques tels que les algorithmes ABC et PSO. En déformant seulement une partie de 

l’extrados du profil ils ont permis d’améliorer les performances aérodynamiques de l’aile. 

 

Dans un premier temps il est possible d’améliorer les résultats obtenus en réalisant un travail 

en profondeur sur les algorithmes d’optimisation. En effet, dans ce mémoire, les algorithmes 

ont été utilisés avec des paramètres définis arbitrairement et avec une contrainte de temps de 

calcul élevée. En se concentrant sur les performances de ces algorithmes, il serait possible 

d’améliorer la précision des résultats obtenus. Par exemple en utilisant l’algorithme 

d’optimisation avec un nombre d’itérations plus élevé que celui utilisés dans ce mémoire, afin 

d’augmenter sa stabilité et assurer des résultats optimaux.  Il serait également intéressant de 

réaliser un grand nombre de répétitions pour le même angle d’attaque afin de déterminer de 

manière fiable la stabilité et la variance de l’algorithme. 

 

Le programme utilisé dans ce mémoire a été développé sur Matlab afin de pouvoir être 

facilement modifiable, dans le but de pouvoir être utilisé par d’autres étudiants du laboratoire 

LARCASE. Il pourrait être optimisé de plusieurs manières. La première manière 

d’optimisation serait de réaliser la routine d’optimisation pour une grande plage d’angles 

d’attaque, en choisissant le pas entre chaque angle étudié.  

Il serait également intéressant de rendre le programme plus polyvalent qu’il ne l’est 

actuellement, ce qui peut facilement être fait en offrant à l’utilisateur la possibilité de choisir 

entre les algorithmes d’optimisation, et de choisir quelles valeurs il souhaite enregistrer dans 
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les fichiers (coefficient de pression sur le profil, position de décollement de la couche limite, 

etc,). 

En se servant des travaux réalisés par O. Sugar Gabor et A. Koreanschi, il serait également 

possible d’intégrer des méthodes de calcul permettant d’obtenir les coefficients de portance et 

de traînée pour l’aile en trois dimensions (Sugar Gabor, 2016).  

Le programme permet déjà de choisir quelle portion du profil doit être déformée et les limites 

de cette déformation. Cependant, d’un point de vue d’optimisation, la fonction finesse utilisée 

est une fonction basique. Il serait cependant possible d’implémenter plusieurs fonctions 

objectives avec des contraintes sur les coefficients aérodynamiques (CL fixe, réduction du 

CD…) afin de pouvoir réaliser différentes optimisations pour le même profil. 

 

D’un point de vue physique, ce mémoire s’est concentré sur l’étude d’une déformation locale 

du profil. Cependant, les chapitres 3 et 5 ont montrés le potentiel d’optimisation globale du 

profil. Une optimisation de l’intégralité du profil de cette manière n’est pas encore faisable, 

cependant il serait intéressant de coupler la déformation partielle de l’extrados avec d’autres 

types d’optimisations. 

L’étudiant au doctorat Manuel Florès Salinas, par exemple, travaille sur un modèle d’aile avec 

les bords d’attaque et bords de fuite déformables suivant les conditions de vol. La combinaison 

avec l’optimisation réalisée dans ce mémoire pourrait permettre la combinaison des avantages 

des deux modèles. 

De plus, une combinaison du type d’optimisation réalisée dans ce mémoire avec une 

optimisation permettant de réduire la trainée induite serait également une piste qui semble 

prometteuse, car elle permettrait d’augmenter les bénéfices de l’optimisation 2D. Il s’agirait 

donc de combiner la déformation du profil de l’aile avec un changement de l’allongement de 

l’aile. 

 

Il serait également intéressant de réaliser les routines d’optimisation pour plusieurs conditions 

aérodynamiques, c’est-à-dire plusieurs conditions de vol, avec des nombres de Reynolds 

différents, et surtout plusieurs vitesses de vol. 
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De la même manière il serait intéressant de varier l’altitude de vol afin d’optimiser au mieux 

les phases de décollage et atterrissage. 

En allant plus en profondeur il est possible d’utiliser plusieurs de ces paramètres comme 

variables dans le problème d’optimisation.
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ANNEXE III 
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