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Résumé 
 

  Cette thèse porte sur la simulation numérique des écoulements turbulents en utilisant 

différents modèles de turbulence issus de l’approche RANS. Trois cas tests  d’écoulements 

qui  trouvent leur application dans le domaine aéronautique, en particulier l’aérodynamique 

des avions ont été étudiés en détail. Le premier cas test concerne l’aérodynamique 

transsonique appliquée aux avions dont la vitesse avoisinant la vitesse du son. Par conséquent, 

les écoulements résultants sont caractérisés par des nombres de Mach et des nombres de  

Reynolds très élevés. L’objectif principal, est de simuler le phénomène d’interaction onde de 

choc-couche limite, conduisant à la séparation de la couche limite (décollement) au pied de 

choc. L’analyse a été faite en étudiant l’écoulement turbulent autour des géométries des 

profils d’ailes (2D) et des ailes (3D) de type NACA0012.  

 

 Le deuxième cas test est consacré à  l’aérodynamique de faible nombre de Mach et à 

bas nombre de Reynolds. Ce type d’écoulement trouve son application dans les écoulements 

externes dans les petits avions de faible allongement appelés « Micro-drones » ou MAV 

(Micro Air Vehicles). Sachant que ce type d’avions souffre beaucoup de la limitation de la 

marge de fonctionnement à cause de leur faible rapport portance/traînée (finesse), l’objectif de 

cette présente étude et d’améliorer les performances et les caractéristiques aérodynamiques en 

introduisant l’effet thermique par génération d’un gradient de température entre l’extrados et 

l’intrados de l’aile. La simulation numérique a été  faite d’une manière détaillée pour un profil 

NACA0012 en bidimensionnel (2D), puis en tridimensionnel (3D), autour d’une aile de faible 

allongement (AR=1). 

  

Le dernier cas test, porte sur la simulation  numérique d’un sillage courbé soumis à un 

gradient de pression. Les domaines d’application sont nombreux, plus spécialement, le cas des 

éléments multiples ; profils ou ailes d’avions (multi-elements wings or multi element airfoils),  

par exemple, l’interaction mutuelle entre l’aile et les volets à travers le sillage engendré par 

l’aile. Dans tous les trois cas tests, tous les  calculs ont été effectués à l’aide de code CFD-

FASTRAN. Le code dispose de cinq modèles de turbulence : le modèle algébrique à zéro 

équation de Baldwin-Lomax, à une équation de Spalart-Allmaras et les trois modèles à deux 

équations de transport : ε−k , ω−k  et ω−k SST. 

Mots clés : Transsonique, Micro drones, modèles de turbulence, paroi courbée, sillage 
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Abstract 

This thesis focuses on the numerical simulation of turbulent flows using various 

turbulence models of the RANS approach. Three test cases of flows that have their application 

in the aeronautical field, especially in aerodynamic were studied in detail. The first test case 

concerns transonic aerodynamics applied to airplanes with a speed approaching the speed of 

sound. Therefore, the resulting flows are characterized by an high Mach and Reynolds 

numbers. The main objective is to simulate the phenomenon of interaction of shock wave-

boundary layer, leading to the separation of the boundary layer at the foot of the shock. The 

analysis was done by studying the turbulent flow around the geometry of the NACA0012 

airfoils (2D) and wings (3D) . 

 

   The second test case is devoted to the aerodynamics of low Mach number and low 

Reynolds number. This type of flow is used in the external flows in small planes, called  

MAV (Micro Air Vehicles). Knowing that this type of aircraft has many of the limitation of 

the operating margin because of their low lift / drag (fineness), the aim of this study is to 

improve the performance and aerodynamic characteristics by introducing the thermal effect; a 

temperature gradient between the extrados and intrados of the wing. The numerical simulation 

was carried in detail for the NACA0012 airfoil, in two dimension (2D), followed by three-

dimensional (3D), around a wing of low aspect ration (AR=1). 

 

The last test case concerns the simulation of a curved wake subjected to a pressure 

gradient. Its uses are many, especially the case of multiple elements airfoils or wings of 

aircraft (multi-element wings or airfoils), for example, the interaction between the wing and 

flaps through the wake generated by the wing. In all three test cases, all computations were 

made using FASTRAN-CFD code. The code has five turbulence models: the zero algebraic 

equation of  Baldwin-Lomax, an one equation for Spalart-Allmaras model, and the three,  two 

equations models: ε−k , ω−k  and ω−k SST.  

 

Keywords: Transonic, Micro air vehicles, turbulence models, curved wall, wake 
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Introduction 
 

 L’aérodynamique est l’une des branches de la mécanique des fluides. Elle est plus 

spécialement réservée aux études de l’écoulement de l’air, surtout autour d’une aile d’avion 

ou autour d’un profil d’aile bien que ses applications deviennent de plus en plus étendues 

(génie civile, turbomachines…). 

 

 Lorsqu’on aborde le domaine de l’aérodynamique et de la mécanique en général, un 

nombre devient vite incontournable : c’est le nombre de Reynolds (noté Re), qui caractérise le 

rapport entre les forces d’inertie et les effets de la viscosité moléculaire. Ce nombre peut 

varier de manière très importante suivant le type d’écoulement étudié. Ainsi, dans le cas d’un 

avion de transport civil en vol de croisière, le nombre de Reynolds sera de l’ordre de 108, 

tandis qu’il est de l’ordre de 1000 dans le cas de l’écoulement du sang dans une artère. Au 

dessus d’un certain nombre de Reynolds critique (nombre de Reynolds de transition), 

l’écoulement n’a plus le caractère laminaire, du fait de la présence de fluctuations et 

l’écoulement devient alors turbulent. 

 

 De nombreux écoulements observés dans la nature et dans le domaine aéronautique 

sont turbulents et ne possède pas les propriétés du régime laminaire et sont, par conséquent, le 

siège d’instabilités conduisant au régime turbulent. La turbulence a la particularité de ne pas 

être une propriété du fluide, mais un régime d’écoulement. Cet état d’écoulement, fortement 

rationnel, apparaît lorsque le nombre de Reynolds correspondant est grand et se manifeste par 

le caractère aléatoire ou fluctuations spatiales et temporelles des grandeurs (pression, vitesse, 

masse volumique et énergie) et par la forte tridimensionnalité du champ de vitesse instantané, 

même pour un champ bidimensionnel en moyenne. La turbulence est basée sur la notion de 

transfert d’énergie, laquelle est extraite du mouvement moyen aux grandes échelles (dites 

échelles intégrales) ayant pour dimension caractéristique l vers les structures de taille 

inferieure, jusqu’aux tourbillons de Kolmogorov pour y etre dissipée en chaleur. Ce transfert 

porte le nom de cascade d’énergie. La taille caractéristique des plus petites structures 

dynamiques présentes dans l’écoulement est η (appelée échelle de Kolmogorov). 

 

 La connaissance précise des phénomènes physiques liés à la turbulence, intervenant à 

l’intérieur ou autour d’un élément donné, est nécessaire à l’industriel qui veut concevoir ou 
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dimensionner cet élément (aile d’avion, aube d’une turbine, nacelle, etc). L’étape préliminaire 

lors de la conception d’une aile d’avion par exemple, repose sur les tests en soufflerie, or 

ceux-ci sont coûteux et exigent beaucoup de temps. Bien que ces expériences soient dans la 

plupart des cas indispensables à la compréhension des phénomènes physiques, la simulation 

numérique demeure un moyen abordable du point de vue coût et permet de manière 

relativement simple et rapide de multiplier les cas de calculs. Aussi, les simulations 

numériques sont elles présentes dans toutes les phases de conception, constituant ainsi un 

complément à l’exploration expérimentale. 

 

 La description correcte des écoulements turbulents suppose donc de calculer lors de la 

résolution numérique des équations de Navier-Stokes toutes les structures, c’est-à-dire aussi 

bien celles de taille l que celles de tailleη . Ce type de simulation, où toutes les échelles de la 

turbulence sont calculées, porte le nom de Simulation Numérique Directe (ou DNS en 

anglais). Il en résulte des maillages excessivement volumineux qui, malgré, une amélioration 

significative des ressources informatiques, empêchent la mise en œuvre des DNS sur des 

configurations industrielles complexes. Dès lors, ce type de traitement est destiné aux 

géométries simples à faibles nombres de Reynolds et reste limité à des études fondamentales 

de recherche en turbulence. 

 

 Il existe toutefois une technique de calcul intermédiaire entre le calcul direct et 

l’approche statistique. Cette méthode consiste à ne résoudre que les plus grandes échelles, les 

petites structures faisant quant à elles l’objet d’un modèle de sous-maille. Il s’agit donc d’une 

simulation numérique des grosses structures turbulentes LES (Large Eddy Simulation), 

justement celles qui seraient le plus difficile à modéliser. Cette démarche permet de traiter des 

écoulements plus complexes et à nombre de Reynolds élevé et commence à susciter un intérêt 

industriel. Mais, même si la Simulation des Grandes Echelles permet une réduction 

significative du coût de calcul par rapport aux DNS, son application est toutefois limitée de 

par la taille des maillages qui demeure encore trop importante. 

 

 L’approche la plus communément utilisée dans l’industrie reste l’approche statistique 

qu’est historiquement la première approche développée. Elle repose sur la décomposition des 

grandeurs de l’écoulement en une valeur moyenne et une fluctuation : c’est l’approche RANS 

(Reynolds Averaged Navier-Stokes). Le passage à la moyenne des équations de Navier-

Stokes fait apparaître des termes inconnus, les corrélations turbulentes. Il s’agit, pour la 
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dynamique, des tensions de Reynolds et pour la thermique, des flux de chaleurs turbulents. 

Boussinesq [1] à la fin du XIXème siècle propose d’assimiler les effets de la turbulence à des 

effets visqueux par le concept de la viscosité turbulente. Cette analogie reste toujours à la base 

de nombreux modèles utilisant des équations de transport et une approche statistique. Cette 

technique fût initialement appliquée à la résolution d’écoulements bidimensionnels 

stationnaires, mais avec l’apparition des calculateurs de plus en plus puissants a permis, au 

début des années quatre vingt, d’appliquer l’approche RANS au calcul instationnaire 

bidimensionnel [2] avec un maillage comportant 105 points, puis au calcul 3D instationnaire 

pour un maillage comportant 107 points au milieu des années quatre-vingt dix et c’est le début 

d’application des méthodes URANS (Unsteady Reynolds Averaged Navier-Stokes). Malgré 

que les deux approches RANS et URANS sont moins précises que les deux approches 

précédentes DNS et la LES mais restent les plus abordables d’un point de vue coût, simplicité 

et rapidité et se sont donc celles qu’on rencontre le plus souvent dans l’industrie et dans les 

codes de calcul à caractère commercial. 

 

  Cependant, lors de simulation des décollements importants qui se manifestent dans le 

cas des géométries complexes, les approches classiques utilisant les équations de Navier-

Stokes moyennées trouvent rapidement leurs limites. Des recherches ont été orientées vers le 

développement des méthodes hybrides, à savoir la Detached Eddy Simulation (DES), 

(Simulation des Tourbillons Détachés en français). Cette dernière a été proposée par Spalart et 

al. [3] en 1997, basée sur la combinaison des avantages des méthodes URANS classiques et la 

méthode LES. Dans cette approche, les régions des parois sont simulées en résolvant les 

équations de Navier-Stokes moyennées, tandis que la formulation LES est conservée dans le 

reste de l’écoulement. Les premiers résultats ont été obtenus avec le modèle à une équation de 

Spalart- Allmaras, mais le principe de la DES peut être appliqué à tous les modèles de 

turbulence [4]. 

 

Les objectifs de cette thèse est de valider l’approche RANS, en utilisant différents 

modèles de turbulence sur des configurations  aptes à mettre en évidence ses qualités et ses 

défauts par le traitement de plusieurs cas pratiques, allant des  écoulements à faible nombre de 

Reynolds et à faibles vitesses  aux écoulements transsoniques de grandes vitesses et à hauts 

nombres de Reynolds. Le premier chapitre est consacré à une étude bibliographique des 

différentes vois et approches de la turbulence. On abordera principalement les avantages et les 

inconvénients de chaque méthode. 
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Le deuxième chapitre s’attachera tout  d’abord à rappeler les équations de base des 

écoulements turbulents. Par la suite, les notions de décollement de la couche limite (avec et 

sans gradient de pression) seront citées, et finalement la méthode de résolution numérique des 

équations de Navier-Stokes moyennées avec discussion de code de calcul utilisé : CFD-

FASTRAN [75] et son mailleur CFD-GEOM [76] seront présentées. 

 

Le troisième chapitre quant à lui est consacré à la présentation et à l’interprétation des 

résultats numériques issus des calculs bidimensionnels et tridimensionnels des écoulements 

transsoniques turbulents, respectivement autour d’un profil d’aile NACA0012 et l’aile 3D 

ayant comme profil de base NACA0012. 

 

Le quatrième chapitre est l’objet des résultats issus de la simulation numérique  

d’écoulement autour des microdrones, avec et sans effet thermique.  

 

Le cinquième chapitre est consacré à la simulation de la région de  sillage derrière un 

profil NACA0012, en tenant en compte des effets de gradients de pression et de  la courbure 

de sillage.  

 

Enfin, la conclusion permettra de récapituler les différents résultats obtenus au cours 

de l’étude et des perspectives seront également proposées. 
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Chapitre 1  

 

Synthèse bibliographique 
 

 

Dans les applications industrielles, en particulier le domaine aéronautique, de 

nombreux écoulements sont turbulents : on peut même considérer que la plupart du temps, 

sera ou finira par devenir turbulent. La compréhension du comportement de ces écoulements 

est donc très importante dans de nombreux domaines, en particulier ceux liés à 

l’aérodynamique des  avions. 

 

Il n’existe pas une théorie générale explicative du phénomène de turbulence mais de 

nombreuses théories partielles et incomplètes. Parmi ces théories, certaines, si elles sont très 

rudimentaires et très limitées, n’en demeurent pas moins utiles à une approche industrielle, 

d’autres plus évoluées, exigent des développements mathématiques plus importants. Les 

approches sont donc nombreuses et diverses : la turbulence est une discipline en évolution 

constante qui s’enrichit sans cesse de matériaux nouveaux. Comme on le verra ultérieurement,  

dans le cas d’écoulements turbulents, les équations de Navier-Stokes instationnaires sont non-

linéaires. Du point de vue de leur résolution, cela implique donc des ressources mémoire et 

des temps de calcul très importants. Dans le but de simplifier cette résolution et dans le cadre 

de cette synthèse bibliographique, on fait donc appel à des différentes méthodes dont on verra 

les avantages et les inconvénients. 

 

 

1.1 Les différentes approches de la turbulence 

 

1.1.1 Approche directe (DNS) : Simulation numérique directe (SND) 

 

Pour réaliser une simulation complète (DNS), il est alors nécessaire d’adapter les 

discrétisations spatiale et temporelle à la taille et à la dynamique de toutes les échelles. En vue 

d’une simulation numérique d’un écoulement turbulent, la question qui se pose donc ; 
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pourquoi ne pas résoudre directement les équations de Navier-Stokes ? Cette vue consisterait 

à faire un calcul direct du mouvement turbulent pour une ou plusieurs réalisations avec des 

conditions aux limites aléatoires. On montre toutefois que le nombre de points de 

discrétisation nécessaire pour représenter les plus petites échelles de la turbulence atteint des 

valeurs faramineuses.  

 

Pour fixer les idées, essayons de préciser quantitativement les ressources 

informatiques nécessaires. D’après la théorie de Kolmogorov, le rapport entre la taille l des 

grosses structures, porteuses de l’énergie, et la taille η  des petites structures, de nature 

dissipative, est de l’ordre de ( ) 4
3

Re
l

. 

 

 En aérodynamique, pour un cas d’étude représentatif d’écoulement turbulent à haut 

nombre de Reynolds (
l

Re  =3x106) autour d’une aile d’avion, le nombre de noeuds nécessaire 

à faire un tel calcul est de l’ordre de  370x1012.  On montrerait de même que le temps de 

calcul CPU est proportionnel à ( )3Re
l

 [5]. 

 

 Spalart [6] a démontré que pour réaliser une simulation numérique directe d’une 

couche limite turbulente à θRe =1410, où θ  représente l’épaisseur de quantité de mouvement 

de la couche limite, le maillage nécessaire est plus de 107 de points, tandis que Moin et Kim 

[7] évaluent à 1016 le nombre de points pour la simulation directe d’un avion en vol. La 

réalisation d’une DNS pour le type d’applications en aéronautique, où le nombre de Reynolds 

de vol est relativement élevé nécessiterait alors l’utilisation de ressources informatiques, en 

terme de stockage et de temps CPU, qui dépassent très largement les capacités des 

supercalculateurs actuels, puisqu’une multiplication du nombre de Reynolds par 10 implique 

de multiplier le maillage par 4
9

10 ( 180≈ ) et le temps de calcul par 1000. La DNS reste donc 

limitée à des écoulements à faibles nombres de Reynolds. Elle est utilisée pour comprendre la 

dynamique de la turbulence et calculer des quantités inaccessibles expérimentalement 

(notamment celles où interviennent les fluctuations de pression) ; une telle simulation 

constitue alors une réelle expérience numérique. Pour traiter des cas d’application dits 

« industriels », nous avons recourt à la modélisation d’une partie de l’écoulement. Ainsi, 

différents types de méthodes existent pour décomposer le champ en partie résolue et partie 

modélisée. Elles reposent sur le même principe, avec l’application d’un opérateur sur les 
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équations de Navier-Stokes (NS) ; par exemple, une transformée de Fourier spatiale, un filtre 

spatial, une moyenne d’ensemble, etc. Ces opérateurs génèrent une perte d’information et la 

non linéarité des équations fait apparaître de nouveaux termes. 

 

 Deux principaux types de résolution sont utilisés en simulation numérique des 

écoulements turbulents (Fig.1.1) : 

 

• La résolution des équations de NS filtrées, qui calcule explicitement les grandes 

échelles et modélise les échelles inférieures à la taille de maille : LES (Large Eddy 

Simulation) et, 

• La résolution des équations de NS moyennées avec fermeture en un point qui 

modélise toutes les échelles de la turbulence : RANS (Reynolds Averaged Navier-

Stokes), où URANS pour (Unsteady RANS). 

Entre ces deux grands types de résolution, les méthodes hybrides URANS/LES tentent de tirer 

partie des avantages de chacune d’elles. Enfin, les approches les plus simples en terme de 

simulation d’écoulement visqueux sont les méthodes de couplage fluide parfait/couche limite,  

qui combinent les équations d’Euler et les équations de NS simplifiées selon les 

approximations de Prandtl et de Van Dyke  [8-15]. 

 

 

 

Figure 1.1 Différents types de modélisation des équations de Navier-Stokes 
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1.1.2 La simulation des grandes échelles (LES) 

 

Afin de diminuer la taille des maillages par rapport à la DNS, la simulation des 

grandes échelles est étroitement liée à la résolution numérique des équations de Navier-Stokes 

en régime turbulent et à la notion de séparation d’échelles par filtrage spatial. Les grandes 

échelles de l’écoulement, isolées par un filtre en échelles, sont calculées, tandis que les petites 

échelles sont modélisées. Cette méthode présente l’avantage de tendre vers une DNS quand la 

taille de maille diminue. En effet, le maillage doit être suffisamment raffiné pour que les 

structures les plus énergétiques soient résolues. Si ce n’est pas le cas, l’approche est entachée 

d’un fort empirisme et ne présente plus beaucoup d’intérêts par rapport à une approche de 

type RANS.  

 

La simulation des grandes structures turbulentes est une approche hybride utilisant une 

simulation partielle (grands tourbillons) et une modélisation partielle (petits tourbillons). 

L’idée est basée sur l’observation que si les grands tourbillons sont en fait très différents selon 

la géométrie, leur structure variant beaucoup avec le type d’écoulement considéré, par contre 

les petits tourbillons ont un caractère beaucoup plus universel. De manière très générale, la 

modélisation consiste à faire un traitement statistique sur les équations de base et ensuite les 

résoudre numériquement. Tandis que la simulation adopte une démarche inverse : résolution 

numérique des équations de base et ensuite le traitement statistique des bases de données ainsi 

constituées. La justification de ce type d’approche réside dans une idée simple : les grands 

tourbillons produits par l’écoulement moyen sont fortement dépendants de celui-ci, anisotrope 

et de longue durée de vie, ils sont  difficiles à modéliser. Par contre, les petits tourbillons 

produits par transfert ont un caractère plus universel et tendent vers l’isotropie, leur durée de 

vie est courte et ils sont relativement plus faciles à modéliser. 

 

Les structures turbulentes peuvent être considérées comme des éléments 

tourbillonnaires qui s’étirent les uns sur les autres. Cet allongement des filets tourbillons est 

un aspect essentiel du mouvement turbulent. Il produit le passage de l’énergie à des échelles 

de plus en plus petites jusqu'à ce que les forces visqueuses deviennent actives et dissipent 

l’énergie : c’est la cascade d’énergie (Fig.1.2). 
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Dans le cadre de l’approche LES, le problème initial est celui de la définition des 

grandes structures turbulentes. Pour  cela, la plupart  des auteurs effectuent un filtrage des 

grandeurs turbulentes. Lorsque le filtre est temporel, la décomposition est identique à la 

décomposition de Reynolds où le signal est décomposé autour de sa valeur moyenne. Lorsque 

le filtre est spatial, la partie non résolue est appelée contribution de sous maille. En général, 

trois filtres en espace sont classiquement utilisés : 

• Le filtre boite : toutes les structures dont la taille caractéristique est inférieure à 

la taille locale de la maille sont filtrées (dans l’espace physique). Un des 

défauts de ce filtre est que sa transformée de Fourier prend des valeurs 

négatives [16]. 

• Le filtre porte : est un dual du filtre boite, son inconvénient c’est qu’il prend 

des valeurs négatives dans l’espace physique. 

• Le filtre gaussien : ce filtre est progressif. Son avantage est d’avoir la même 

forme dans l’espace physique et dans l’espace spectral. De plus, il n’est jamais 

négatif. 

 

Puisque, on a cité de passage « l’espace spectral », il est très commode de rappeler ici 

que la réécriture des équations de Navier-Stokes d’un écoulement turbulent dans l’espace 

spectral représente une alternative naturelle à l’analyse dans l’espace physique. Cela peut 

nous fournir des informations importantes concernant les mécanismes physiques de la 

turbulence. Pour plus de détails, on peut se référer à [17,18] pour une présentation plus 

détaillée des modèles spectraux. 

 

 La simulation des grandes échelles permet un gain important au niveau du temps de 

calcul par rapport à la DNS et elle permet une bonne description des écoulements turbulents 

instationnaires. Malheureusement, cette méthode reste trop coûteuse à la proche des parois, 

comme illustré par  Spalart [2], qui montre qu’une LES de l’écoulement autour d’un avion ne 

sera pas accessible avant 2045. 

 

 



CHAPITRE 1. SYNTHESE BIBLIOGRAPHIQUE 10 

 

 

Figure 1.2 Cascade énergétique et mécanisme de transfert [21] 

 

 

1.1.3 Résolution des équations de Navier-Stokes moyennées 

 

Lorsqu’on s’intéresse à des écoulements réalistes, une alternative aux méthodes 

exposées précédemment (DNS et LES) consiste à ne s’intéresser qu’aux quantités moyennes 

et donc à obtenir le système d’équations vérifiées par ces quantités. Pour se faire, on applique 

l’opérateur de moyenne d’ensemble sur les équations instantanées, en pratiquant la 

décomposition de Reynolds sur les inconnues du problème (voir Chap.2). Cette approche pour 

modéliser la turbulence constitue les méthodes RANS (Reynolds Averaged Navier-Stokes) 

lorsqu’on résout les équations de Navier-Stokes moyennées stationnaires et prend le nom 

URANS (Unsteady RANS) lorsqu’on résout les équations de Navier-Stokes moyennées 

instationnaires. 

 

Les premières résolutions des équations de Navier-Stokes moyennées étaient des 

calculs bidimensionnels stationnaires. L’augmentation de la puissance des calculateurs a 

ensuite permis d’effectuer des calculs instationnaires en deux, puis en trois dimensions. 
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Comme on pourra le constater ultérieurement, la décomposition de Reynolds a permis 

d’écrire un certain nombre d’équations pour les inconnues du problème. Cependant, on 

introduit à chaque étape des inconnues supplémentaires. Il s’agit alors de fermer le problème, 

en introduisant des modèles pour les inconnues supplémentaires afin de représenter certaines 

caractéristiques de l’écoulement. Ces dernières sont en général déduites des résultats 

expérimentaux, mais certains auteurs ont étalonné leurs modèles sur des résultats de 

simulation directe [19]. 

 

La finesse de la description statistique est fixée par l’ordre avec lequel les tensions de 

Reynolds sont reconstruites. La littérature distingue deux grandes types de fermeture, qui sont 

illustrés par la figure 1.3 et sont classés selon la complexité décroissante : 2ème ordre (RSTM) 

et 1er ordre (RSAM). 

 

 

 

 

 

Figure 1.3 Classification des modèles de turbulence pour l’approche RANS 
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1.1.3.1 Modélisation au second ordre (RSTM) 

 La modélisation au second ordre ou RSTM (Reynolds Stress Transport Models), 

semble être la plus rigoureuse car les équations de transport pour les tensions de Reynolds 

sont directement résolues. Le problème de fermeture est alors reporté sur des termes d’ordre 

supérieur, qui nécessite une modélisation des corrélations triples de grandeurs turbulentes 

posent des problèmes en terme de ressource informatique et de stabilité numérique. 

Néanmoins, on peut citer quelques travaux qu’ont été réalisés dans ce sens, en particulier ceux 

de Wilcox [20]. Les autres ont proposé un modèle au second ordre avec formalisme multi 

échelles (RSM). Ce même modèle a été l’objet d’une étude détaillée à travers des cas tests 

pratiques (couches de mélanges, jet supersonique, écoulement de paroi…) [21]. Pour plus de 

détails sur les modèles RSTM, on peut se référer à la thèse de P.Malecki [22], qui a fait une 

analyse complète des différentes modélisations au second ordre. 

 

1.1.3.2 Modélisation au premier ordre (RSAM) 

  La modélisation au premier ordre ou RSAM (Reynolds Stress Algebraic Models) 

signifie qu’une relation constitutive, linéaire ou non, est utilisée pour exprimer les tensions de 

Reynolds en fonction des gradients de vitesse de l’écoulement moyen. Cette approche est 

contestable pour bon nombre d’écoulements, notamment pour les écoulements cisaillés et 

fortement compressibles. Selon la complexité de la relation constitutive, nous disposons de 

modèles de types (Fig.1.3) : 

 

a) Modèles de viscosité tourbillonnaire (EVM):  

 Ces modèles utilisent une relation constitutive linéaire par rapport aux gradients de 

vitesse. La fermeture de type EVM (Eddy Viscosity Models) suive l’hypothèse de Boussinesq 

qui se ramène donc à l’estimation de la viscosité effective tµ . Ainsi, la détermination de celle-

ci peut être plus ou moins complexe suivant le type de modèle adopté. Trois niveaux de 

modélisation de cette viscosité effective sont envisagés : 

 

Modèles à zéro équation ou algébriques :  

Historiquement, ce sont les premiers modèles utilisés pour résoudre les équations de 

Navier-Stokes dans le cas d’écoulements de couche limite bidimensionnelle. La simplicité du 

modèle réside dans le fait qu’on utilise uniquement les caractéristiques de l’écoulement 
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moyen pour calculer tµ . Parmi les modèles algébriques, on trouve le schéma de longueur de 

mélange de Prandtl [23], dont la formulation initiale date de 1925 et est inspirée de la théorie 

cinétique des gaz. Cette longueur est évaluée par des expressions empiriques, qui diffèrent 

selon la zone de l’écoulement turbulent considérée [24]. Les modèles qui en découlent sont 

généralement simples, robustes et rapides  à mettre en œuvre (Baldwin et Lomax [25], Cebeci 

et Smith [26]). Ils présentent de très bonnes performances pour des écoulements où ils ont été 

étalonnés. Cependant, ils montrent leur limite en présence de décollement (Aupoix et al. [27]). 

 

Modèles à une équation de transport : 

 Afin de donner à la modélisation un caractère plus général que la modélisation 

algébrique vue précédemment, on peut recourir à une ou des équations de transport 

supplémentaires caractéristiques de la turbulence pour en déduire la valeur de la viscosité 

turbulente. L’ajout de ces équations de transport permet de réduire  le degré d’empirisme, on 

pourra consulter le cours de Chassaing [26, 28, 29]. Dans la catégorie des modèles à une 

équation, en général le transport de l’énergie cinétique de turbulence k est calculé. tµ  est 

alors déduite de k est d’une longueur de mélange. De nombreuses formulations sont 

disponibles dans la littérature [30], mais le modèle le plus connu est celui  de Spalart et 

Allmaras, noté SA. Le modèle SA restitue correctement le comportement de la couche limite 

en gradient de pression positif [31-33]. Il s’avère alors très performant pour simuler le 

phénomène d’oscillation de choc selon les travaux antérieurs de Marvin et Huang [34], 

Schaeffer et al. [35] et Thiery et al. [36]. Une autre version du modèle de Spalart et Allmaras 

a été proposée par Spalart et Shur [37,38] afin de tenir en compte les effets de rotation et de 

courbures des lignes de courant ; la version modifiée du modèle est appelée SARC. 

 

Modèles à deux équations de transport 

 Les modèles à deux équations se proposent de fournir, via deux équations de transport, 

les deux échelles de vitesse et de longueur nécessaires à la reconstitution de la viscosité 

turbulente qui, une fois connue, fournit directement les composantes du tenseur de Reynolds. 

Pour l’échelle de vitesse on se base naturellement sur l’équation de transport de l’énergie 

cinétique de turbulence k. pour ce qui de l’échelle de longueur, une équation pour une 

grandeur φ est introduite. De nombreuses voies ont été explorées pour choisir la variable φ, à 

savoir : la dissipation ε, la dissipation spécifique ω,… 
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 Tout d’abord, nous disposons des modèles de type ε−k . Ils apparaissent sous 

nombreuses variantes et sont largement utilisés dans le monde industriel. Plusieurs modèles 

ε−k  existent et diffèrent de par le choix des constantes et celui du modèle de paroi adopté. 

On peut citer les modèles de Jones et Launder [39], Launder-Sharma [23], Nagano et Kim 

[40], ε−k  de Chien [41], ε−k de Bézard [42], ou encore celui de So, Sommer et Zhang 

[43]. Rodi et Scheuerer [44], puis Huang et Bradshaw [45] ont montré que cette famille de 

modèles présentait de grosses faiblesses quant à la prévision des écoulements soumis à un 

gradient de pression positif, ainsi la pente de la loi logarithmique est sous-estimée. 

 

 Les modèles de type ω−k , où  k
εω =  apportent une alternative par rapport aux 

modèles de type ε−k . Ils permettent d’améliorer la robustesse de simulations d’écoulements 

dans les zones de paroi. Cependant, le modèle classique  de Wilcox [46, 47] selon l’étude de 

Menter [48] produit des résultats très sensibles à la valeur de ω imposée en dehors de la 

couche limite. L’idée de Menter [49] est donc de proposer un modèle bi-couche basé sur une 

formulation hybride entre le modèle  ω−k de Wilcox et le modèle ε−k  dans le but d’allier 

les avantages de chacun ; la robustesse et la précision du modèle ω−k  près des parois et 

l’indépendance du modèle ε−k  aux conditions extérieures. Il propose donc dans un premier 

temps le modèle ω−k BSL (BaSeLine) [50], puis dans un second temps le modèle ω−k SST  

(Shear Stress Transport) [50, 51]. Ce nouveau modèle, noté SST, permet d’obtenir des 

résultats intéressants, notamment pour des écoulements transsoniques décollés [34, 52]. Enfin, 

et sans citer les détails, nous terminons cette revue des modèles à deux équations par les 

modèles ϕ−k  (Cousteix et al. [53] ; Aupoix et al. [54]), kLk −  (Daris [55]), Lk − (Smith 

[56]), et le modèle 2ω−k  de Wilcox-Rubesin [47] ; où ϕ et L sont exprimés respectivement 

en fonction de l’énergie cinétique de turbulence k et sa dissipation  ε : 

k

εϕ =  ,              et 
ε

2
3

k
L = . 

 

b) Modèles de viscosité tourbillonnaire non linéaires (NLEVM) : 

 Les  modèles de viscosité tourbillonnaire non linéaires NLEVM (Non Lineary Eddy 

Viscosity Models) sont basés sur une relation constitutive non linéaire qui suppose l’existence 

d’une relation a priori entre les tensions de Reynolds et les seuls gradients de vitesse, énergie 

cinétique de turbulence k et dissipation turbulente ε. Dans ce cadre, on peut citer le modèle 

développé par Shih et al. [57], noté SZL, qui est de type ε−k  en formulation bi-couche. Ce 
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modèle a été testé par Brunet [58, 59] et des résultats intéressants ont été obtenus pour le 

profil OAT15A. 

 

c) Modèles de contrainte de Reynolds algébrique explicite : 

 Les modèles de type EARSM (Explicit Algebraic Reynolds Stress Models) utilisent 

également  une relation constitutive non linéaire mais qui, par construction, dérive de modèles 

au second ordre. Dans ce type de modèles, les équations de transport sont simplifiées sur les 

tensions de Reynolds, en négligeant la diffusion et en faisant l’hypothèse d’un équilibre local 

de la turbulence. Dans cette catégorie, on peut citer le modèle EARSMwjkkL − de Wallin et 

Johansson [60]. Ce modèle est déduit du modèle kkL , adapté à la fermeture de type EARSM. 

Ensuite, il a été validé dans des conditions d’écoulement transsonique sur le profil RAE 2822 

[61]. 

 

1.1.4 Les méthodes hybrides 

 Comme on l’a vu précédemment, la simulation des grandes échelles requiert de trop 

gros maillages, tandis que la résolution des équations de Navier-Stokes moyennées ne donne 

pas des résultats satisfaisants dans le cas d’écoulements décollés car les hypothèses 

d’équilibre sont alors prises en défaut. C’est pourquoi des méthodes hybrides ont été 

développées afin de mieux d’écrire les écoulements instationnaires et aussi de réaliser un gain 

en terme de coût de calcul par rapport à une LES classique. Ainsi, elles sont relativement 

nombreuses ; couplage URANS/LES, modèle semi déterministe (SDM), la simulation des très 

grandes échelles VLES, la Detached Eddy Simulation (DES), Organized Eddy Simulation 

(OES), Limited Numerical Scales (LNS)….Cependant, dans ce qui suit nous ne présentons 

que les quatre premières approches et brièvement. Pour plus de détails, on peut se référer aux 

[27] et [62]. 

 

1.1.4.1 Couplage URANS/LES 

 Puisque la méthode LES nécessite des trop gros maillages dus principalement au 

raffinement dans les régions de paroi, une solution consiste à traiter les régions de paroi avec 

une solution RANS, permettant ainsi un gain significatif par rapport à l’approche LES. La 

principale difficulté réside dans le traitement des interfaces et des discontinuités induites par 

la différence de nature entre les deux types de résolution. Comme on peut le voir sur la figure 

1.4, on a, d’un côté un domaine LES très riche en structures cohérentes (et donc en fréquence) 
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et de l’autre zone beaucoup plus pauvre. Le passage URANS�LES nécessite un 

enrichissement fréquentiel des grandeurs résolues. Pour, plus de détails, on peut consulter les 

travaux de Quéméré [63]. Cette approche a été validée avec succès par Mary [64] en 

l’appliquant au profil OAT15A en régime transsonique. 

 

Figure.1.4 Couplage RANS/LES, D’après Quéméré [63] 

 

1.1.4.2  Modèle semi-déterministe (SDM) 

 Cette approche repose sur la décomposition des spectres  des écoulements turbulents 

suivant la nature des structures. Ainsi, le spectre est décomposé en une partie cohérente (à 

calculer) et une partie incohérente (à modéliser). Comme le montre la figure 1.5, l’approche 

SDM différencie les structures suivant leur nature, alors que l’approche LES les différencie 

suivant leurs tailles. 

 

Figure 1.5 Décomposition des spectres suivant les approches LES et semi-déterministe. 
D’après Ha Minh [65] 
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1.1.4.3 La simulation des très grandes échelles VLES (Very Large Eddy Simulation) 

 

Sous cette dénomination, on retrouve plusieurs approches de résolution des équations 

de Navier-Stokes. C’est le cas de certaines simulations des grandes échelles dans lesquelles 

on ne souhaite calculer que les plus grosses structures turbulentes. On choisit donc une 

fréquence de coupure assez basse, la modélisation de sous-maille restant identique. Dans ce 

cas, l’hypothèse d’universalité des petites structures modélisées peut être prise en défaut, car 

la zone de coupure ne se trouve pas assez loin dans la zone inertielle par rapport au maximum 

d’énergie. Dans cette catégorie, on peut citer l’approche développée par Speziale [66], qui 

nous permet de passer sans discontinuités d’une approche DNS à une approche 

RANS/URANS lorsque le maillage se relâche ou bien si le nombre de Reynolds tend vers 

l’infini. 

 

 

1.1.4.4 Simulation des tourbillons détachés DES (Detached Eddy Simulation) 

 

 L’approche DES consiste à profiter des avantages de chaque méthode URANS et LES. 

Contrairement au couplage URANS/LES, le passage entre les deux types de résolution est 

continu par simple modification de l’échelle de longueur du modèle. Ce type de résolution 

permet de diminuer la part de modélisation de la turbulence par rapport à une approche 

URANS, en résolvant les grosses structures de l’écoulement. Elle a été proposée initialement 

par Spalart et al. [67] pour les écoulements massivement décollés. Cette technique est 

applicable à tous les modèles à équations de transport mais les calculs ont, jusqu’à 

maintenant, principalement été faits avec le modèle de Spalart-Allmaras ou le ω−k SST de 

Menter [68], car ces modèles ont un bon comportement dans le cas de gradient de pression 

positif. 
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1.2 Motivations et objectifs 

 

L’expérimentation est un outil indispensable lors de la conception d’une aile d’avion, 

car elle a l’avantage de reproduire la solution la plus réaliste. Bien que ces expériences soient 

dans la plupart des cas nécessaires à la compréhension des phénomènes physiques, ce type de 

méthodes exige un coût très élevé du point de vue temps et moyens de l’expérimentation. Par 

exemple, il a été estimé que près de 20000 heures de temps de tests en soufflerie sont 

dépensées lors de dimensionnement et de conception de l’avion commercial Boeing 747. 

 

L’objectif de cette thèse est focalisé principalement, en premier lieu sur la simulation 

de deux classes d’écoulements rencontrées souvent en aéronautique, puis en dernier lieu, à 

l’étude du phénomène de sillage courbé avec gradients de pression derrière un profil d’aile 

placé à l’intérieure d’un conduit. La première classe est celle des véhicules volant à des 

nombres de Reynolds et à des nombres de Mach élevés. Tandis que la deuxième est celle de 

petits avions dits « Micro-drones » volant à faibles nombres de Mach et à bas nombres de 

Reynolds.  

 

Pour la première classe, le régime d’écoulement est transsonique. Ce dernier se 

rencontre dans le vol des avions de transport et dans le vol de manœuvre des avions militaires. 

Le nombre de Mach à l’infini amont pour ce type d’écoulements est légèrement inférieur à 

l’unité. De fait que la forme de profil d’aile ou de voilure est courbée, les filets d’air subissent 

une accélération sur l’extrados. Ce qui conduit à la formation d’une poche supersonique sur la 

surface supérieure de l’aile, délimitée de part et d’autre par la ligne sonique et par l’onde de 

choc qui décélère l’écoulement vers les conditions subsoniques. Selon l’intensité de l’onde de 

choc, l’interaction pourra avoir  lieu entre cette dernière et la couche limite  conduisant par la 

suite  à un décollement, au pied de choc. Ainsi, le premier objectif de cette thèse est de 

simuler numériquement le phénomène physique mis en jeu en testant la robustesse de 

l’approche RANS dans la simulation des écoulements turbulents stationnaires autour des 

géométries complexes, telles que un profil d’aile en  bidimensionnel, ou une aile (voilure) en 

tridimensionnelle. 
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La deuxième classe d’écoulements est caractérisée par des faibles nombres de Mach et 

bas nombres de Reynolds 54 10Re10 ≤≤ . Ce régime intervient dans de nombreuses 

applications aéronautiques, civiles et militaires, en particulier  les microdrones MAV (Micro-

Air-Vehicles). Ce type d’avions est capable d’accomplir des missions diverses, y  compris la 

reconnaissance et la surveillance aérienne, la logistique, contrôle de trafic et feux de 

forets,..etc. Sachant que l’aérodynamique des microdrones se heurte à des phénomènes 

physiques très délicats liés à la géométrie et aux dimensions particulières de l’engin (faible 

allongement AR< 2), ce qui produit une traînée très élevée et une faible portance, donc une 

plage de fonctionnement très réduite. Le deuxième objectif de cette thèse est de mettre en 

évidence une nouvelle technique permettant d’améliorer les performances aérodynamiques de 

MAV par effet thermique. Ainsi des calculs en utilisant l’approche RANS avec quatre 

modèles de turbulence, conjointement avec le calcul laminaire,  ont été effectués pour simuler 

l’écoulement autour d’un profil d’aile et même autour d’une aile 3D de faible allongement, 

avec et sans effet thermique.  

 

Concernant la simulation numérique d’un sillage turbulent courbé, derrière un profil 

d’aile placé à l’intérieur d’un conduit, est fixée comme étant le dernier objectif de cette thèse.   

Les domaines d’application sont nombreux et variés, à savoir : l’écoulement autour des aubes 

des compresseurs et des turbines et le phénomène de sillage qui se produit dans le cas des 

ailes (3D) et des profils d’ailes (2D) à éléments multiples. Ces écoulements sont caractérisés 

par la présence des sillages complexes. Il se trouve qu’un élément peut être le siège et sous 

l’effet d’un sillage engendré par les autres éléments constituants l’avion. Ainsi, les 

performances et les caractéristiques aérodynamiques de l’aile, par exemple, peuvent être 

modifiées par rapport à celles d’un élément seul (interaction mutuelle : ailes- volets).  
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Chapitre 2 

 

La turbulence : Concepts de base et résolution 

numérique 

 

2.1  Rappel des équations 

 

2.1.1 Equations de Navier-Stokes instantanées 

Les équations classiques de la mécanique des milieux continus restent applicables 

dans le cas d’écoulements turbulents [69]. Ainsi, le point de départ de toute simulation 

numérique d’écoulement est l’ensemble des équations de Navier-Stokes sous leur forme 

instantanée auxquelles s’ajoute l’équation d’état du fluide permettant de fermer le système. 

Strictement parlant, les équations de Navier-Stokes sont uniquement celles qui expriment la 

variation de la quantité de mouvement auxquelles on y ajoute les équations de conservation de 

la masse et de l’énergie. Ainsi, pour un écoulement de fluide visqueux, compressible et 

conducteur de chaleur en négligeant les forces volumiques extérieures (pesanteur, etc.), ces 

équations s’écrivent sous la forme instantanée suivante : 
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∂
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Où ρ  est la masse volumique, p la pression statique, ui la ième composante du vecteur 

vitesse, ijτ  le tenseur des contraintes visqueuses, E l’énergie totale par unité de masse, qj le 

flux de chaleur, et ijδ  le tenseur de Kronecker (i indice libre, { }3,2,1∈i  et j indice de 

sommation { }3,2,1∈j , avec ijδ =0 pour ji ≠  et ijδ =1 pour ji =  ). 

Dans ce système d’équations, l’énergie totale par unité de masse s’exprime à partir de 

l’énergie interne e  et de l’énergie cinétique selon la relation : 

 

kk uueE
2

1+=      (2.4) 

 

Dans le cadre qui nous intéresse, c’est-à-dire pour un fluide Newtonien, le tenseur ijτ  

s’exprime par la relation suivante : 
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dans laquelle µ et λ  sont reliés par : 

 

023 =+ µλ  (Hypothèse de Stokes [69])     

 

jq   représente les composantes du flux de chaleur et s’exprime en fonction du gradient de 

température par la loi de conduction thermique de Fourier [69]: 

 












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j
j x

T
kq       (2.6) 

 

où k désigne le coefficient de conductivité thermique. Ce coefficient s’exprime en fonction de 

viscosité dynamique à l’aide du nombre de Prandtl : 

 

k

c

k

c
vp µγ

µ
==Pr     (2.7) 



CHAPITRE 2   CONCEPTS DE BASE ET RESOLUTION NUMERIQ UE  
 

22 

 

où cp et cv représentent respectivement les chaleurs spécifiques à pression et à volume 

constants et
v

p

c
c=γ . 

 

Notons  que comme Tce v= , le flux de chaleur peut encore s’exprimer sous la forme : 
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Pour l’air, dans les conditions standard, le nombre de Prandtl Pr vaut 0.71 [70]. 

L’évolution de la viscosité dynamique suivant la température est régie par la loi de Sutherland 

[70] : 
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Avec T0 = 273.15 K et 115
0 .10711.1 −−−×= smkgµ  

 

Afin de prendre en compte les variations de masse volumique et de pression liées aux 

variations de température, le système exige encore la connaissance d’une loi d’état. En 

considérant l’air comme un gaz parfait, l’équation d’état s’exprime sous la forme [69] : 

 

( )erTp 1−== γρρ       (2.10) 

 

où r est relié aux chaleurs spécifiques par la relation de Meyer [69] : vp ccr −=  

 

2.1.2 Equations moyennées 

 

La résolution exacte des équations de Navier-Stokes demeure encore très difficile et 

très coûteuse en temps, malgré les avancées technologiques observées sur la puissance des 

calculateurs. Afin de pallier ce problème, il convient de décomposer le mouvement instantané 

en une partie moyenne et une partie fluctuante. Cette décomposition, introduite au niveau des 
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variables d’écoulement avant de moyenner les équations, s’effectue selon le formalisme de 

Favre [71]. On utilise une moyenne pondérée par la masse, φ~  obtenue en effectuant le rapport 

ρρφ /  et qui est appliqué à toutes les variables exceptées la masse volumique et la pression. 

Ainsi, une quantité instantanée φ  de l’écoulement peut être décomposée selon Reynolds en 

une partie moyenne φ  et une partie fluctuante 'φ  : 

 

'φ φ φ= +  où 
0

0

1
lim ( )

t t

tt
t dt

t
φ φ

+∆

∆ →∞

 =  ∆ 
∫     (2.11) 

 

Les deux moyennes  (celles de Reynolds et celle de Reynolds pondérée par la masse 

volumique) sont reliées par la relation : 

 

"
~

' φφφφφ +=+= ,  d’où 
ρ
φρφ ''

" −=  

En posant "
~ φφφ −= , on obtient facilement les égalités suivantes : 

 

0" =ρφ , 0"
~ =φ  et "'" φρφρ −=     (2.12) 

 

Les grandeurs physiques de fluide sont écrites selon la moyenne de Favre [71], par la suite on 

a : 

% ''ii iu u u= + , 'ρ ρ ρ= + , 'p p p= + , % ''h h h= +  et ''e e e= +%   (1.13) 

 

On voit clairement que la moyenne de Favre permet d’occulter les corrélations faisant 

intervenir les fluctuations de masse volumique. Cette particularité permet d’ailleurs au 

formalisme de Favre de garder la forme conservative des équations instantanées. On obtient 

ainsi successivement pour les équations (2.1)-(2.3) les formes suivantes : 
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( )eTrp ~1
~ −== γρρ  (2.19) 

 

La définition de l’énergie totale étant au passage modifiée selon : 

 

kuueE kk ++= ~~
2

1~~
 (2.20) 

 

Où, par définition, ""

2

1
kkuuk =  représente l’énergie cinétique de turbulence par unité de masse. 

 

Lors de la prise de moyenne statistique, des termes croisés ""
ji uuρ  et "" juEρ  sont 

apparus du fait de la non-linéarité des termes de convection et constituent de nouvelles 

inconnues. On a donc un système comportant plus d’inconnues que d’équations. Il faut alors 

faire des hypothèses simplificatrices sur ces inconnues afin de résoudre le système 

d’équations (2.14) à (2.18). Les différentes techniques mises en œuvre afin de résoudre le 

système précèdent sont exposées déjà dans le premier  chapitre. 

 

2.1.3 La couche limite 

La couche limite est une zone située au voisinage d’un corps immergé dans un  fluide 

en mouvement, en dehors de laquelle, les effets de la viscosité sont négligeables. Elle est le 

siège de forts gradients des champs conservatifs.  
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2.1.3.1 Couche limite sans gradient de pression 

 

La précision et la performance d’une telle simulation numérique de l’écoulement 

turbulent sont conditionnées par la manière avec laquelle la région au voisinage des parois est 

modélisée. Pour mettre en évidence cet aspect on rappelle ici quelques généralités concernant 

la couche limite sans gradient de pression dans le cas bidimensionnel (cas d’une plaque plane 

turbulente). Pour une description plus détaillée, on pourra se reporter à Cousteix [69]. 

 

On peut distinguer deux zones principales dans la couche limite : la région interne et la 

région externe. Le raccord entre ces deux régions est assuré par la zone logarithmique. 

Le frottement dans l’écoulement est défini par : 
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∂
∂+−= µρτ    (2.21) 

 

Dans la suite, ue correspond à l’écoulement externe et pτ correspond au frottement à la 

paroi. 

 

a) La région interne 

Elle correspond à la région près de la paroi où les effets de viscosité dominent du fait 

de la  condition d’adhérence du fluide. Dans cette zone, les vitesses étant faibles, on utilise 

donc des échelles de vitesse  et de longueur basées sur le frottement à la paroi et la viscosité. 

On peut ainsi définir la vitesse de frottement : 
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On introduit une vitesse et une distance adimensionnelles appelées les «  les variables 

de paroi ». 

 

τu

u
u

~
=+  et  

ν
τyu

y =+     (2.23) 

 

-Sous couche laminaire 

 Au voisinage immédiat de la paroi, les contraintes turbulentes tendent vers zéro 

et la viscosité laminaire domine largement la viscosité turbulente (Fig.2.1), d’où : 

 

y

u

∂
∂=
~

µτ  

 

Par définition de la vitesse de frottement et en approchant la dérivée de la vitesse par 

son approximation linéaire, on peut écrire : 
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On écrit une loi de la vitesse  en fonction de la distance à la paroi. Si on réécrit cette 

expression en fonction des variables de paroi, on obtient la loi linéaire  

 

++ = yu      (2.24) 

 

Les expériences montrent que cette loi linéaire est valable tant que 5≤+y  (Fig.2.2 et 

Fig.2.3). 
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Figure 2.1 Evolution des différentes composantes du frottement dans la couche limite 

[69] 

 

- la zone tampon 

  

Dans cette zone, les effets visqueux diminuent devant le frottement turbulent mais ne 

sont pas complètement négligeables. Cette zone correspond à 305 ≤≤ +y  

 

b) La région externe 

 

Dans cette partie de la couche limite, la vitesse longitudinale s’éloigne peu de la 

vitesse ue à l’extérieur de la couche limite. On représente donc le profil de vitesse dans cette 

zone par un profil déficitaire. La vitesse de frottement  τu définie précédemment reste 

l’échelle de vitesse du mouvement turbulent (ceci est vrai dans le cas des gradients de 

pression modérés). Par contre, l’échelle de longueur est basée sur l’épaisseur de la couche 

limite δ, qui correspond à la taille caractéristique des structures turbulentes. 
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D’autres part, on a une relation entre le maximum de vitesse dans le sillage 
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et le coefficient de frottement Cf : 
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Par l’équation (2.26), on a établi une relation directe entre le coefficient de frottement 

à la paroi et la détermination de la vitesse maximale dans le sillage. On voit donc l’importance 

de bien décrire le sillage de la couche limite afin d’évaluer correctement le coefficient de 

frottement. 

 

 

-La zone logarithmique 

 

Elle appartient à la fois aux zones interne et externe qu’elle permet de raccorder. Cette 

zone vérifie donc les hypothèses de la zone tampon et celles de la région externe. Au delà de 

la zone tampon, le frottement est essentiellement turbulent, la contribution due à la viscosité 

moléculaire disparaît devant la contrainte de cisaillement turbulent, on a donc :  

 

''vup ρττ −==     (2.27) 

 

En utilisant la vitesse de frottement définie précédemment, on obtient pour la 

contrainte de Reynolds ; 

 

2'' τuvu =−      (2.28) 
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Cette vitesse de frottement apparaît donc comme une échelle caractéristique des 

fluctuations de vitesse. Comme la viscosité moléculaire n’intervient plus dans cette zone, il 

faut construire par analyse dimensionnelle, une expression pour 
y

u

∂
∂~

 avec les échelles déjà 

définies : 

 

ky

u

y

u τ=
∂
∂~

     (2.29) 

 

En intégrant, on obtient : 

 

( ) Cy
k

u += ++ log
1

     (2.30) 

 

où k=0.41 est la constante de Von Karman, et C est la constante d’intégration. 

 

Les très nombreux essais en souffleries subsonique et transsonique montrent que la 

constante C est une constante universelle proche de 5. La loi logarithmique est valable pour 

des valeurs de +y  supérieures à environ 30. 
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Figure 2.2 Les différentes zones de la couche limite [69] 

 

 

 

 

Figure 2.3 Ecoulement turbulent sur une plaque plane- Expérience de Klebanoff [72] 
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2.1.3.2 Couche limite avec gradient de pression 

 

Le ralentissement de la couche limite trouve son origine principalement dans la 

présence d’un gradient de pression positif. Lorsque ce gradient de pression sera trop fort, on 

aura un décollement de la couche limite. On a vu dans le paragraphe précédent que l’étendue 

de la zone logarithmique dépend des conditions extérieures de l’écoulement. Huang et 

Bradshaw [45] montrent que la pente de la loi logarithmique reste constante pour une couche 

limite soumise à un gradient de pression positif, l’effet du gradient de pression se manifestant 

sur l’étendue de la zone logarithmique, qui se réduit au fur et à mesure que le gradient de 

pression augmente (Fig.2.4). 

 

Lorsque la couche limite est soumise à un gradient de pression, l’expression du 

frottement devient : 

 

+++
+=−⇔+=− ypvu

dx

dp
yuvu 1'''' 2

τρ , avec 
dx

dp

u
p

3
τρ

ν=+   (2.31) 

 

où 2/'''' τuvuvu −=−
+

 correspond donc à l’expression du frottement en variables de paroi. 

 

Les différences entre couche limite ralentie (avec gradient de pression positif) et 

couche limite sans gradient de pression viennent de la localisation du maximum des 

fluctuations qui se déplace vers le milieu de la couche limite (Fig.2.5). On obtient finalement, 

dans le cas d’un gradient suffisamment important (Townsend [73]) : 

 

y
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k
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k
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122 =⇔+= +++     (2.32) 

 

On voit donc l’existence d’une zone en racine au dessus de la zone logarithmique, 

zone en racine dont la pente sera d’autant plus importante que le gradient de pression sera 

fort. D’après Simpson [74], l’écoulement moyen ne vérifie plus la loi de paroi (i.e. dans la 

région interne) lorsque 05.0
3

>=+

dx

dp

u
p

τ

ν
. Si on regarde l’évolution du coefficient de 



CHAPITRE 2   CONCEPTS DE BASE ET RESOLUTION NUMERIQ UE  
 

32 

frottement suivant le gradient de pression, on voit (Fig. 2.4) que +
eu augmente avec l’intensité 

du gradient de pression (+eu  correspond à la vitesse extérieure adimensionnée en variable de 

paroi), ce qui correspond à une diminution du coefficient de frottement pariétal Cf . Lorsque 

le frottement devient négatif, la couche limite décolle (cas d’un écoulement bidimensionnel). 

 

 

 

Figure 2.4  Évolution du profil de couche limite suivant le gradient de pression [69]. 
 
 
 
 

 

Figure 2.5  Évolution de la contrainte turbulente suivant le gradient de pression [69]. 
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2.2 Résolution Numérique : Présentation du code 

Ce paragraphe est consacré à la présentation du code de calcul utilisé pour la 

résolution numérique des équations de Navier-Stokes moyennées obtenues précédemment. 

Ainsi, la discrétisation de ces équations est  illustrée en utilisant la méthode des volumes finis, 

utilisée dans le code du calcul numérique (CFD-FASTRAN [75]).  Les différents modèles  de 

turbulence utilisés dans notre étude de type RANS : Baldwin-Lomax, Spalart-Allmaras, k-ε, 

k-ω et SST sont exposés en détail. Enfin, nous présenterons les différentes étapes suivies lors 

des simulations numériques (maillage, conditions initiales et aux limites, convergence et post-

traitement). 

L’écoulement turbulent d’un fluide compressible, visqueux et supposé parfait est 

gouverné par le système d’équations décrit précédemment (2.14-2.16). 

En introduisant l’enthalpie spécifique au lieu de l’énergie E, le système d’équations 

précèdent peut être écrit comme suit : 

l’équation de continuité : 

%( ) 0j

j

u
t x

ρ ρ∂ ∂+ =
∂ ∂

     (2.33) 

 l’équation de la quantité de mouvement : 

 

     %( ) % %( ) % %

% ( )2
'' ''

3
i mj

i i j ij i j
mj i j j i i

up u u
u u u u u

t x x x x x xu
ρ ρ µ δ ρ

  ∂∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂+ = − + + − + −   ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂∂   

 (2.34) 

 

où le terme '' ''i ju uρ−  représente les contraintes de Reynolds (flux turbulents de la quantité de 

mouvement). Pour achever la fermeture du système d’équations, ce terme doit être modélisé. 

Les modèles de turbulence utilisés dans le code FASTRAN [75] utilisent le concept de la 

viscosité turbulente de Boussinesq, dans lequel la contrainte de Reynolds est supposée être 

une fonction linéaire des taux de déformation : 
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 ∂∂ ∂− = + − −  ∂ ∂ ∂ 
   (2.35) 

où tµ  est la viscosité turbulente et k  l’énergie turbulente 
1

'' ''
2 i jk u u=  

En remplaçant l’équation (2.35) dans l’équation (2.34) : 
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3 3
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i i j t ij
mj i j j i i

up u u
u u u k

t x x x x x xu
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 (2.36) 

De même pour l’équation d’énergie en terme d’enthalpie s’écrit : 
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%
 (2.37) 

Des termes additionnels sont apparus. Le premier terme est l’enthalpie fluctuante, elle peut 

être écrite sous la forme : 

%
'' ''j t p t

j j

h T
u h c

x x x
ρ∂ ∂ ∂= Γ = Γ
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    (2.38) 

où tΓ  est la diffusivité turbulente : 
Pr

t
t

t

µΓ =  

Prt  est le nombre turbulent de Prandtl fixé à 0.9. 

Le deuxième terme est le taux de dissipation de l’énergie turbulente ε  qui dépend du choix du 

modèle de turbulence. On obtient le taux de dissipation par la résolution de l’équation de ε. 

Pour le modèle de k-ε, ce terme est défini par : 

"
' i
ij

j

u

x
τ ρε∂ =

∂
      (2.39) 

Si l’équation de ε n’est pas résolue (comme dans le modèle de Baldwin-Lomax), le terme est 

exprimé par : 

   
% % % %

%

" 2
'

3
i i j mi

ij t ij
mj j j i

u u u u u

x x x x u
τ µ δ

 ∂ ∂ ∂ ∂ ∂= + −  ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ 
    (2.40) 
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2.2.1 Discrétisation des équations par la méthode des volumes finis 

Les équations de Navier-Stokes moyennées suivant Favre [71] sont discrétisées en 

utilisant la méthode des volumes finis. Dans cette approche, le domaine de calcul est 

discrétisé en volumes de contrôle dans lesquels les équations gouvernant l’écoulement sont 

intégrées numériquement. Une cellule de volume de contrôle est illustrée sur la figure 2.6, où 

P désigne le centre géométrique de la cellule. 

 

Figure 2.6   Volume de contrôle dans une configuration tridimensionnelle 

 

L’équation de continuité dans le système de cordonnées , ,ξ η ζ  est donnée par l’équation : 

   ( )1 1
0k

k

J
J

J t J

ρ ρε
ξ

∂ ∂+ =
∂ ∂

     (2.41) 

L’intégration de l’équation (2.41)  sur le volume de contrôle nous donne : 

1 1

0
n nn n

P P
e w n s h l

V V
G G G G G G

t

ρ ρ
− −− + − + − + − =

∆
   (2.42) 

G  représente le flux de la masse à travers les faces du volume de contrôle, n et n-1 

représentent respectivement le pas actuel de temps et le pas précédent. Les indices w, e, s, n, l, 

et h sont relatifs aux six faces du volume de contrôle. 

E 

L 
N 

PPPP 

S H 

W 

ζ 

ξ 

η 
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Toutes les équations gouvernant le problème, à l’exception de l’équation de continuité, 

peuvent être écrites sous la forme généralisée suivante : 

( ) ( )1 1 1k ik

k k k

J J V J g
J t J J

φρφ ρ ε φ
ξ ξ ξ

 ∂ ∂ ∂ ∂ + = Γ  ∂ ∂ ∂ ∂ 

ur
   (2.43) 

où φ  est une variable de l’écoulement, Γ  la diffusivité effective, J  la matrice Jacobienne 

et ( , , )k k x y zξ ξ= . Le premier et le deuxième terme du membre de gauche de l’équation sont 

appelés respectivement terme transitoire et convectif et le troisième terme dans le membre de 

droit de l’équation est le terme diffusif : 
t

t

PrPr

µµ +=Γ . 

La méthode des volumes finis repose sur l’intégration de l’équation  (2.43) sur le 

volume de contrôle : 

    ( ) ( ){ }1 1 1k ik

k k kv v

J J V Jd d d J g Jd d d
J t J J

φρφ ρ ε φ ξ η ζ ξ η ζ
ξ ξ ξ

   ∂ ∂ ∂ ∂+ = Γ   ∂ ∂ ∂ ∂   
∫∫∫ ∫∫∫

ur
 (2.44) 

où V
ur

 est le vecteur vitesse. 

Il est préférable d’effectuer l’intégration terme par terme, d’où : 

L’intégration du terme transitoire : 

( )
1 1 1n nn n n n

v

V V
J Jd d d

t t

ρ φ ρ φρφ ξ η ζ
− − −∂ −=

∂ ∆∫∫∫    (2.45) 

Le terme convectif est donné par : 

     ( ){ }1 k

k

C J V
J

ρ ε φ
ξ
∂=

∂

ur
     (2.46) 

L’intégration du terme convectif sur le volume de contrôle donne : 

         e w n s h l e e w w n n s s h h l lC C C C C C G G G G G Gφ φ φ φ φ φ− + − + − = − + − + −   (2.47) 

Le terme diffusif dans l’équation peut être divisé en deux parties : la première est la diffusion 

principale (i=k,  tandis que la deuxième partie est la diffusion transversale (i≠k). 
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Pour la première partie : 

1
1,2,3k kk

m

k k

D J g k
J ξ ξ

 ∂ ∂= Γ = ∂ ∂ 
   (2.48) 

Pour k=1 l’intégration de l’équation donne : 

   1 11 11
m

k kv e w

D Jd d d J g J g
φ φξ η ζ
ξ ξ

   ∂ ∂= Γ − Γ   ∂ ∂   
∫∫∫    (2.49) 

 

2.2.2 Modèles de turbulence 

Plusieurs modèles de turbulence sont disponibles dans le code  CFD-FASTRAN [75], 

du modèle à zéro équation (algébrique) au modèle à deux équations de transport. Le modèle à 

zéro équation utilise des relations algébriques pour relier les fluctuations de l’écoulement aux 

grandeurs moyennes des variables en utilisant des constantes expérimentales. Les modèles à 

une et à deux équations utilisent des équations aux dérivées partielles pour atteindre le même 

but.  

 
2.2.2.1 Modèle de Baldwin-Lomax 

Ce modèle est un modèle algébrique (ou modèle à zéro équation de turbulence). Il 

utilise des relations algébriques pour lier la vitesse et la longueur caractéristique aux 

grandeurs moyennes de l’écoulement. La prévision de la turbulence et des discontinuités sur 

les parois est donc difficile dans ce modèle. Le modèle de Baldwin-Lomax [25] utilise 

différentes expressions de la viscosité turbulente relatives aux régions interne et externe de la 

couche limite. 

( ) ( )

( ) ( )
t c

in
t

t c
out

pour y y

pour y y

µ
µ

µ

 ≤
 =  

>  

    (2.50) 

où y est la distance normale de la paroi et yc est le point où les valeurs de la viscosité des 

couches interne et externe sont égales. La viscosité turbulente dans la couche interne est 

obtenue par l’équation : 

( ) 2
t

in
lµ ρ ω=

ur
     (2.51) 
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l est l’échelle de la longueur caractéristique ( )1 exp /l y y Aκ + + = − −   et ω  la vorticité 

Vω = ∇×
ur ur

 est reliée à l’échelle du temps turbulent par 1τ ω−=  

, Aκ +  valent respectivement 0.4 et 26. 

L’échelle caractéristique de la vitesse est donc : 

q l l Uω= = ∇×
ur ur

     (2.52) 

La viscosité turbulente dans la couche externe est estimée par l’équation : 

( ) ( )t w k
out

KF F yµ ρ=      (2.53) 

où les expressions ( ),w kF F y  sont estimées par les fonctions : 

2
maxmax max

max

min , dif
w

C y Uy q
F

q
ω

κ
 

=   
 

    (2.54) 

( ) 6

max

1

1 5.5

k

k

F y
C y

y

=
  
 +  
   

     (2.55) 

maxq  est la valeur maximale de la vitesse turbulente obtenue par l’équation (2.52) et maxy  la 

valeur maximale de y quand q est maximale. La quantité difU  est la différence entre la vitesse 

maximale et la vitesse minimale dans le profil : 

( ) ( )min
222

max
222 wvuwvuU dif ++−++=     (2.56) 

Avec les constantes [25]: 

0.3

0.1

0.0269

kC

C

et K
ω

=
=

=
 

2.2.2.2 Modèle  k-ε 

Le modèle de k-ε [39] est un modèle à deux équations de transport pour évaluer la 

viscosité tourbillonnaire. Il résout deux équations aux dérivées partielles pour obtenir 

l’énergie cinétique turbulente k et sa dissipation ε, ces équations sont les suivantes : 
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       ( ) %( ) t
j

j j rk j

k
k u k P

t x x p x

µρ ρ ρ ρε µ
  ∂ ∂ ∂ ∂+ = − + +  ∂ ∂ ∂ ∂   

   (2.57) 

( ) %( )
2

1 2
t

j

j j r j

P
u C C

t x k k x P xε ε
ε

ρ ε ρε µ ερε ρ ε µ
  ∂ ∂ ∂ ∂+ = − + +  ∂ ∂ ∂ ∂   

  (2.58) 

où P est le taux de production de l’énergie cinétique turbulente donnée par l’équation : 

   
% % % % %2 2

3 3
i j m i m

t ij
j i m j m

u u u u u
P k

x x x x x
υ δ
 ∂ ∂ ∂ ∂ ∂= + − −  ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ 

   (2.59) 

Avec les constantes [39] : 

1

1

0.09, 1.44

1.92, 1.0 1.3rk r

C C

C P et P

µ ε

ε ε

= =

= = =
 

Les effets visqueux sont plus importants que les effets turbulents au voisinage de la 

paroi. Une loi de paroi (wall function) est, par conséquent, appliquée dans cette région et le 

modèle de turbulence résout le champ dans le reste du domaine de l’écoulement. Dans la loi 

de paroi, l’échelle de la vitesse est prise comme 0.5q k=  et l’échelle de la longueur est 

modélisée par : 
3/ 4 3/2C k

l µ

ε
= . k,et ε sont reliés par des expressions semi-empiriques à la vitesse 

de frottement τu  [39] : 

      
µ

τ

C
k u

2

=       (2.60) 

   
3/4 3/2C k

y
µε
κ

=      (2.61) 

La viscosité turbulente est exprimée par : 
2

t

C kµυ
ε

=  

Dans l’approche standard de la loi de paroi, le profil de la vitesse est estimé depuis la 

paroi jusqu’à la première maille par les relations suivantes [39] : 

( ) 5.11ln
1

5.11

>=

<=

+++

+++

ypourEy
k

u

ypouryu
    (2.62) 
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où les constantes ,Eκ  sont déterminées expérimentalement, et valent : 0.4 et 9.0 

respectivement. Le concept de loi de paroi est valable dans le cas où la valeur de la distance 

au centre de la première cellule voisine à la paroi est telle que 30y+ > . 

2.2.2.3 Modèle  k-ω 

Le modèle de k-ω [46] est un modèle à deux équations de transport. Les équations à 

résoudre sont : l’équation de l’énergie cinétique turbulente k et le taux de dissipation 

spécifique ω. La viscosité turbulente est exprimée par : t

k
Cµυ

ω
= , et les équations de 

transport sont illustrées par les équations suivantes [46]: 

( ) ( )












∂
∂









+

∂
∂+−=

∂
∂+

∂
∂

jrk

t

j
j

j x

k

Px
kPku

x
k

t

µµωρρρρ ~   (2.63) 

 ( ) ( )












∂
∂









+

∂
∂+−=

∂
∂+

∂
∂

jr

t

j
j

j xPx
C

k

P
Cu

xt

ωµµωρωρωρωρ
ω

ωω
2

21
~  (2.64) 

avec les constantes [46]: 

1

1

0.09, 0.555

0.833, 2.0 2.0rk r

C C

C P et P

µ ω

ω ω

= =

= = =
 

Les conditions de k et ω sur la paroi sont : 

1

0 0

7.2
²

k pour y

pour y y
y

υω

= =

= =
     (2.65) 

où y1 est la distance normale, depuis la paroi jusqu’au centre de la première maille. Pour avoir 

des solutions précises, le centre de la première maille doit être positionné plus près de la 

paroi. Ce modèle exige donc un maillage très fin au voisinage des surfaces solides. Une 

distance adimensionnée proche de l’unité 1y+ =  est généralement préconisée. 

 

2.2.2.4 Modèle SST- ω−k  de Menter 

 

 Les résultats obtenus par  le modèle ω−k , selon Menter sont très sensibles à la  

valeur de ω imposée à l’extérieur de la couche limite, le modèle SST- ω−k [51] représente 
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donc une alternative de modèle ω−k . Il combine les deux modèles ω−k  et k-ε. Deux 

équations  sont résolues, une  pour la dissipation spécifique ω et l’autre pour l’énergie 

cinétique de turbulence k, ainsi les équations pour k et ω sont [51] :  

 

( ) ( ) ( )












∂
∂+

∂
∂+−=

∂
∂+

∂
∂

j
tk

j
uj

j x

k

x
kCPku

x
k

t
µσµωρρρρ ~  (2.66) 
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
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∂
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ωµσµωρβ
µ
ργωρωρ
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ω

1
21

~

21

2

 (2.67) 

 

Les constantes kσ , ωσ ,β et γ sont déterminées à partir de la relation [51]: 

 

( ) 2111 1 φφφ FF −+=       (2.68)  

 

2.2.2.5 Modèle de Spalart-Allmaras 

Le modèle de Spalart-Allmaras [32] est un modèle à une équation. Il résout en général 

une équation de transport liée à la viscosité turbulente tµ . Cette dernière est donnée pour ce 

modèle par l’équation [32]: 

1t vfµ ρυ= %        (2.69) 

Et l’équation de transport : 

( )
2

1 2 1

1
b b w w

j j j j

D
c S c c f

Dt x x x x d

ν υ υ υ υυ υ υ
σ
 ∂ ∂ ∂ ∂  = + + + − −   ∂ ∂ ∂ ∂    

% % % % %% % %   (2.70) 

Le modèle de Spalart-Allmaras exige comme le modèle k-ω et SST un maillage raffiné sur les 

parois, avec une valeur de 1y+ ≈ . 



CHAPITRE 2   CONCEPTS DE BASE ET RESOLUTION NUMERIQ UE  
 

42 

2.2.3 Maillage 

La réalisation d’un maillage approprié au problème traité est l’une des étapes les plus 

importantes dans les simulations numériques. L’adaptation du maillage aux conditions aux 

limites du problème est primordiale dans ce type de calcul. Un maillage structuré est utilisé 

dans tous les calculs 2D et 3D réalisés. Ce type de maillage permet de contrôler de façon 

rigoureuse l’épaisseur des mailles dans des endroits précis (au voisinage des parois par 

exemple). Le seul problème que l’on rencontre dans ce type de maillage par rapport au 

maillage non structuré est l’augmentation du nombre de mailles lors de son raffinement dans 

les zones sensibles à étudier. Le domaine total de calcul est subdivisé en plusieurs blocs, le 

raffinement de chaque bloc dépend de l’importance des zones étudiées. Le code CFD-

FASTRAN [75] utilise principalement le maillage engendré par le mailleur CFD-GEOM. Ce 

dernier est capable de générer des maillages structurés et instructurés, en 2D et en 3D. Pour 

plus de détails, nous avons exposé deux exemples de génération de maillage (structuré et 

instructuré) autour d’un profil d’aile (Annexe A). 

 

2.2.4 Approche numérique 

L’approche numérique du code CFD-FASTRAN [75] est basée sur la résolution des 

équations de Navier-Stockes par la méthode des volumes finis. Ce code est capable de simuler 

tous les régimes d’écoulement, de faiblement  subsonique au régime hypersonique à haut 

nombre de Mach avec le phénomène de l’aérothermochimique associé. Le champ 

d’écoulement est subdivisé en petits volumes de contrôle. Les équations de conservation sont  

appliquées à chaque volume en prenant en compte les flux des variables à travers chaque face 

du volume de contrôle. Chaque variable est calculée au centre de chaque cellule et supposée 

constante dans tout le volume de contrôle.  

Le calcul des flux convectifs est basé sur deux schémas décentrés (Upwind) : Le 

schéma de Roe - FDS (flux difference splitting) et le schéma de Van Leer - FVS ( flux vector 

splitting). 

Une précision spatiale d’ordre supérieur ou égale à deux peut être obtenue par 

l’utilisation d’un limiteur de flux approprié. Ces limiteurs de flux sont utilisés pour prévenir 

des oscillations numériques, en particulier pour les écoulements sièges de fortes zones 

d’interaction chocs/surfaces de discontinuité. 
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Pour l’intégration temporelle, trois schémas sont intégrés dans le code : le schéma 

explicite de Runge-Kutta, le schéma semi implicite (point implicit) et le schéma totalement 

implicite (fully implicit). 

Les calculs numériques présentés dans cette thèse ont été réalisés en optant pour le 

schéma de Roe – FDS [94], moins dissipatif au voisinage de la couche limite, associé au  

limiteur Minmod basé sur le calcul de la pente minimale des gradients associés aux grandeurs 

physiques de l’écoulement prises sur les faces du volume de contrôle. Le schéma implicite a 

été par ailleurs utilisé pour l’intégration en temps. 

Le pas de temps est contrôlé par le nombre de CFL (Courant-Fredrichs-Lewy [8]). 

L’accélération de la convergence est obtenue, en faisant varier ce nombre de CFL 

linéairement de sa valeur initiale généralement faible (dépendant du raffinement du maillage 

utilisé) à une valeur finale, sur un nombre de pas de temps spécifié. 

La convergence des calculs itératifs est obtenue (solution quasi stationnaire) lorsque la 

valeur spécifiée des grandeurs résiduelles (L2Norm) est atteinte. D’autres contrôles de la 

convergence peuvent être également obtenus en comparant les courbes donnant l’évolution de 

certaines variables, telle que le frottement pariétal (par l’intermédiaire de la grandeur y+) en 

fonction du nombre d’itérations. 

L’organigramme général du code, ainsi une schématisation simplifiée de 

l’environnement de code (prétraitement et post-traitement) sont présentés, respectivement par 

les figues 2.7 et 2.8. 
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Figure 2.7 Organigramme de code CFD-FASTRAN 
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Figure 2.8 Schématisation de l’environnement de code CFD-FASTRAN [75] 
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Chapitre 3 
 

Ecoulements transsoniques turbulents 
 

3.1 Introduction 

 

 Le régime de vol des avions modernes de transport et de passagers correspond à des 

vitesses transsoniques en terme de nombre de Mach M∞ =0.75-0.85 et à des nombres de 

Reynolds très élevés. L’écoulement transsonique se produit quand les deux régimes 

d’écoulements subsonique et supersonique se manifestent dans le même champ d’écoulement 

local [77, 78]. Il est caractérisé par le développement d’une poche supersonique délimitée par 

la paroi d’une part et d’autre part de la ligne sonique sur la surface supérieure de l’aile 

(Fig.3.1). L’apparition d’une poche supersonique sur l’intrados de l’aile est également 

possible, tout dépend de l’angle d’incidence et de la forme géométrique de l’aile.  Le régime 

transsonique est caractérisé dans sa grande partie par des forts gradients adverses de pression, 

interaction choc/couche limite et des régions de décollement en aval de l’onde de choc 

(Fig.3.2). Ces phénomènes, ainsi que les propriétés de compressibilité d’écoulement pose un 

vrai challenge non seulement pour la simulation numérique, mais aussi à la modélisation de la 

turbulence. 

 

 L’aérodynamique des écoulements transsoniques turbulents autour des ailes et des 

profils d’ailes a été durant des décennies le sujet de plusieurs travaux expérimentaux et 

numériques. Holst [79] a publié une synthèse des résultats numériques avec comparaison de 

23 travaux appartenant  aux 15 différents groupes d’auteurs. Ces méthodes varient des 

techniques simples utilisant le concept de couplage couche limite-écoulement potentiel non 

visqueux aux méthodes basées sur la résolution numérique des équations de Navier-Stokes 

[80-83]. Lai et al.[84] ont simulé numériquement l’écoulement transsonique autour des profils 

d’ailes NACA0012 et RAE2822 avec et sans chocs en utilisant les modèles de turbulence de 

Baldwin-Lomax et k-ε. Quatre modèles de turbulence  k-ε, k-ω, k-l et Spalart-Allmaras ont 

été testés par Groncalves et al. [85] pour affirmer la validité des lois de paroi dans un code 

RANS. Il a été démontré qu’une très simple représentation de profil de vitesse dans la région 
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des parois donne des bons résultats pour les écoulements transsoniques  autour des profils 

d’ailes en présence d’interaction onde de choc/couche limite conduisant au phénomène de 

décollement. Une investigation numérique des écoulements transsoniques autour de profil 

d’aile NACA0012, en utilisant différents modèles de turbulence linéaires et non linéaires a été 

présentée par Barakos et al.[86]. Trois modèles de turbulence k-ε, k-ω et SST ont été évalués 

par Kim et al. [87] afin de valider un code de calcul des écoulements compressibles en 

simulant  numériquement l’écoulement transsonique autour d’un profil d’aile RAE2822 

d’épaisseur maximale 12.1% de la corde avec un bord de fuite aigu, à un nombre de Mach de 

0.73 et un nombre de Reynolds de 6.5x106. Un code de calcul de haute précision a été 

développé par Yang [88] pour résoudre numériquement les équations de Navier-Stokes 

compressibles en 2D et en 3D en utilisant le modèle de turbulence de Baldwin-Barth. Le code 

est validé pour un écoulement transsonique autour des profils d’ailes NACA0012, RAE2822 

et l’aile ONERA M6. 

  

 Récemment, une investigation numérique au voisinage des parois basée sur la 

résolution des équations moyennées de la turbulence RANS en introduisant deux  modèles de 

turbulence Splarat-Allmaras et SST k-ω a été effectuée par Knopp et al.[89], en simulant un 

écoulement transsonique autour d’un profil RAE2822. Cette étude est basée sur une nouvelle 

combinaison des lois de paroi conjointement avec la technique de maillage adapté au 

voisinage des parois pour assurer à la fois une simulation numérique convenable des 

phénomènes physiques proche de paroi, et de tenir compte la plage de stabilité et validité des 

lois de paroi. En utilisant un code de volumes finis développé par le groupe CFD à l’institut 

de l’Aéronautique et de l’Espace (IAE, Brésil) pour résoudre les équations de Navier-Stokes 

compressibles RANS, Begarella et Azevedo [90] ont comparé et validé les modèles linéaires 

et non linéaires de la viscosité turbulente, ainsi que le modèle de fermeture de tenseurs de 

Reynolds RSM (Reynolds Stress Model). Les résultats obtenus sont ceux d’un écoulement 

transsonique  autour d’un profil OAT15A qui montrent que les modèles non linéaires sont très 

performants par rapport aux modèles linéaires, à l’exception de modèle SST qui donne des 

résultats en bon accord avec ceux issus des modèles non linéaires ou de calcul RSM. Jakirlić 

et al. [91]  ont  étudié numériquement l’écoulement transsonique atour de différentes 

géométries , telles que le profil d’aile RAE2822, l’aile ONERA M6 et la configuration aile- 

fuselage DLR-ALVAST. Le modèle de turbulence utilisé est celui de RSM, ainsi les résultats 

obtenus sont comparés à ceux basés sur la viscosité turbulente, à savoir le modèle de Spalart-
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Allmaras et k-ω. Très récemment, les écoulements visqueux transsoniques et supersoniques 

autour d’une aile et d’un profil d’aile NACA0012 ont été étudiés par Hafez et Wahba [92]. 

L’idée principale de leur travail est d’utiliser la méthode de Helmholtz pour la décomposition 

de la vitesse, ainsi la formulation peut être vue comme une procédure d’interaction des 

régions d’écoulements visqueux  et non-visqueux. 

 

 Malgré l’apparition de nouvelles techniques pour la modélisation des écoulements 

turbulents (DNS, LES,…), la méthode RANS reste un outil indispensable pour l’étude des 

écoulements turbulents complexes dont la simulation par DNS ou LES par exemple demande 

un temps de calcul (CPU) exorbitant, même avec la nouvelle génération des 

supercalculateurs. Dans le même contexte que ce présent chapitre est consacré à l’évaluation 

et la validation des résultats numériques issus de calcul d’écoulement transsonique autour 

d’un profil NACA0012 (Fig.3.3), puis autour d’une aile 3D ayant comme profil de base 

NACA0012. Tous les calculs sont effectués en utilisant cinq modèles de turbulence : le 

modèle algébrique de Baldwin-Lomax, le modèle à une équation de Spalart-Allmaras et les 

modèles à deux équations k-ε, k-ω et SST. 

 

 

3.2 Résolution numérique et conditions aux limites 

 

 Pour cette étude, les calculs sont effectués en utilisant le code CFD-FASTRAN [75] et 

le maillage est généré par CFD-GEOM [76]. Pour l’intégration en temps, on a choisi un 

schéma complètement implicite avec un CFL  (Courant-Friedrichs-Lewy [8]) maximum de 5. 

Concernant la discrétisation spatiale, le schéma décentré de Roe avec le limiteur min-mod de 

second ordre est choisi. Le champ initial est uniforme, obtenu à partir des conditions 

d’écoulement à l’infini amont. Les conditions aux limites sont fixées comme suit : 

• A la paroi des conditions d’adhérence et la condition d’une paroi adiabatique sont 

imposées. 

• Des conditions aux limites de type entrée/sortie sont imposées sur tout le reste de 

domaine, en se basant sur les invariantes de Riemann. 
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Figure 3.1 Progression des ondes de choc sur la surface de profil d’aile en fonction de 
nombre de Mach de vol [118] 
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Figure 3.2 Interactions visqueuses –non visqueuses autour d'un profil d’aile [119] 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 3.3 Le profil  symétrique NACA0012 
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3.3 Résultats et discussion 

 

3.3.1 Calcul bidimensionnel (profil d’aile) 

  

Dans cette partie d’étude, la géométrie choisie est celle de profil d’aile symétrique 

NACA0012 d’épaisseur 12%, qui a été l’objet de nombreuses études tant expérimentales et 

numériques. Des tests préliminaires concernant l’effet de la topologie de maillage sur les 

calculs ont été effectués pour deux types de maillages largement utilisés pour les écoulements 

externes : les  topologies  en O et en C (Fig.3.4). Le test choisi est celui effectué en utilisant 

les données de l’écoulement correspondent aux celles de cas test 3 avec le modèle ε−k (voir 

ultérieurement). Les résultats illustrés sur les figures 3.5 et 3.6 sont obtenus en utilisant le 

maillage optimal G3 (Tab.3.1)  pour une topologie de maillage en C, tandis que un maillage 

de 241x121,  équivalant à G3 en terme de raffinement est utilisé pour la topologie O. On 

remarque bien que la répartition de coefficient de pression le long du profil (Fig.3.5), ainsi 

que le champ de vitesse et les lignes de courant dans la région de bord d’attaque et le long de 

l’extrados sont pratiquement similaires pour les deux configurations de maillage. De même, 

pour la localisation de l’onde de choc, les deux topologies prédisent la même abscisse 

(Fig.3.6). La seule différence réside au niveau de champ de vitesse au voisinage de bord de 

fuite ; il est mieux capté dans la topologie en C. Par conséquent, le maillage en (C) est choisi 

car il est très recommandé pour simuler les régions de sillage au bord de fuite. Ainsi, deux 

blocs sont construits, un pour le profil d’aile et l’autre pour la région de sillage. Concernant le 

régime d’écoulement transsonique, trois cas tests sont choisis traitant l’écoulement 

transsonique avec et sans décollement. 

 

 Pour le premier cas, l’écoulement reste attaché (sans décollement) et légèrement 

supersonique dans la région de bord d’attaque de profil d’aile. Ainsi, les conditions 

d’écoulement à l’infini amont sont fixées comme suit : 

- nombre de Mach, M∞=0.6 

- nombre de Reynolds, Re∞=9x106 

- l’angle d’attaque géométrique αg= 4º 
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(a) 
 

 
 

(b) 
 

Figure 3.4  Maillage structuré pour un profil NACA 0012, 
(a) Maillage en O,  (b) Maillage en C 

Zone 1 
Zone 2 
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Figure 3.5 Comparaison de coefficient de pression Cp pour les deux types de maillage: C et 
O (M∞=0.799, αc=2.257° et Re∞=9 106), modèle k-ε 
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Figure 3.6 Comparaison des résultats issus de deux topologies de maillage : topologie C (à 

gauche), et  la topologie O (à droite). (M∞=0.799, αc=2.257° et Re∞=9 106) ; modèle k-ε 

a) Zoom au bord  
d’attaque  

b) Zoom sur 
l’extrados 

c) Zoom au 
voisinage du 

choc 

d) Zoom au bord 
de fuite 
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Pour le second cas test, les nombres de Mach et de Reynolds sont les mêmes que le 

premier cas, mais l’angle d’attaque géométrique αg= 9.84º. Dans ce cas, une poche 

supersonique se manifeste sur l’extrados de profil dans la région de bord d’attaque, et 

l’écoulement se détache au pied de l’onde de choc. 

 

Pour le troisième cas test, on garde le même nombre de Reynolds que les deux cas 

précédents, mais le nombre de Mach M∞= 0.799 et l’angle d’attaque géométrique αg= 2.86º. 

Une onde de choc se manifeste sur l’extrados à l’abscisse x/c=0.5 environ. Ce choc est très 

fort conduisant ainsi à un décollement de la couche limite très intense. Ce troisième cas  

constitue un test très sévère pour la simulation numérique en terme des schémas numériques 

adoptés, aussi bien que pour les modèles de turbulence. L’évaluation des performances des 

modèles de turbulence est effectuée, en simulant l’écoulement transsonique autour d’un profil 

d’aile NACA0012 par les cinq modèles de turbulence cités précédemment. La valeur 

adimensionnelle de la distance de la première maille à la paroi  y
+

1
est fixée à 1 pour les 

modèles de turbulence de Baldwin-Lomax, Spalart-Allmaras, k-ω et SST. Cependant, pour le 

modèle standard k-ε avec des lois de paroi y
+

1
=50. Pour chaque cas test, les résultats 

numériques obtenus sont confrontés à ceux de l’expérimentale de Harris [96]. 

 

3.3.1.1 L’effet de raffinement de maillage 

 

 Dans ce paragraphe, on a étudié à la fois l’effet de raffinement de maillage et l’effet 

des dimensions des frontières externes délimitant le domaine de calcul. Pour cela, quatre 

maillages sont générés et testés pour chaque cas cités ci-dessus. La frontière externe est fixée 

à 5c plus loin de profil dans toutes les directions. Les détails de maillage utilisés sont résumés 

dans la table 3.1. En outre, des calculs sont effectués pour différentes positions de la frontière 

externe, en utilisant le maillage G3 afin d’assurer l’indépendance de la solution  du champ 

lointain. Ainsi, les résultats obtenus pour le premier cas test (M∞=0.6,  αc= 3.313º) en utilisant 

le modèle de turbulence SST sont résumés dans les tables 3.2 et 3.3. La figure 3.7 montre la 

distribution de coefficient de pression Cp pour les différents maillages utilisés. D’après ces 

résultats on peut conclure que le maillage G3 avec une localisation de 5c de la frontière 
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externe plus loin de profil d’aile est le maillage optimal en terme de stockage mémoire et 

temps de calcul. 

 

 

 
Maillage Bloc 1 (Profil d’aile) Bloc 2 (Sillage ) 

 direction i direction j direction i direction j 

G1 181 31 31 61 

G2 241 61 61 121 
G3 
G4 

261 
401 

91 
121 

61 
121 

181 
241 

 
Table 3.1. Détails des maillages utilisés pour l’étude de raffinement autour d’un profil 

NACA0012. 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
Table 3.2. L’effet de raffinement de maillage sur les coefficient de portance et de traînée (cas 

test 1; M∞=0.6, αc=3.313° et  Re∞=9 106,  le modèle SST k-ω ) 
 

 
 

 
 

 
 
 
 

 
Table 3.3.  L’effet de dimensions de domaine de calcul sur les coefficients de portance et de 

traînée (cas test 1; M∞=0.6, αc=3.313° et  Re∞=9 106,  le modèle SST k-ω) 

Maillage G1 G2 G3 G4 Experience 

CL 
CD 

0.444 
0.0317 

0.446 
0.0165 

0.446 
0.0138 

0.446 
0.0127 

0.443 
0.01 

Dimensions  5c 7c 10c 15c 30c 

CL 
 

CD 
 

0.446 
 

0.0138 
 

0.445 
 

0.0139 

0.445 
 

0.0138 

0.445 
 

0.0139 

0.445 
 

0.0143 
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(a) 
 

 
(b) 

 
Figure 3.7.  Distribution de coefficient de pression Cp autour de profil NACA0012 pour le 

cas test 1; modèle  SST k-ω , (a) L’effet de raffinement de maillage , (b) L’effet de 
dimensions de domaine de calcul 

(M∞=0.6; αc=3.313°; Re∞ =9.106)   
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3.3.1.2 Comparaison des modèles de turbulence et validation 

 

 Les résultats expérimentaux issus des mesures effectuées par Harris [96] dans une 

soufflerie transsonique sont disponibles pour la validation. Sachant que nos calculs sont 

effectués dans des conditions relatives à l’air ambiant, l’angle d’attaque doit être corrigé, de 

l’angle géométrique αg, qui prend en considération les interférences avec les  parois de 

soufflerie à l’angle d’attaque corrigé αc. En utilisant l’expression linéaire d’ajustement 

d’angle d’attaque établie par Harris (∆α=αc-αg= -1.55 CL), les valeurs corrigées de l’angle 

d’incidence sont αc= 3.313º, αc= 8.427º et αc= 2.257º pour les trois cas tests respectivement et 

c’est ces valeurs qui sont utilisées dans tous les calculs. 

 

Cas test 1 : 

 

 Les premiers résultats sont la distribution de coefficient de pression Cp (Fig.3.8a) et 

les valeurs tabulées des coefficients de portance et de traînée (Table 3.4). Dans ce cas, 

l’écoulement est attaché et légèrement supersonique dans la région de bord d’attaque sur 

l’extrados (Fig.3.9). Tous les modèles de turbulence donnent des valeurs très similaires, à 

l’exception de modèle k-ε, qui donne une allure de coefficient Cp  légèrement plus accentuée 

au bord d’attaque. Cependant, le calcul avec le modèle k-ε converge très rapidement par 

rapport aux autres modèles. L’historique de convergence de coefficient de portance (Fig.3.8c) 

montre que tous les modèles convergent après 3000 itérations environs et le résiduel norme 

L2 diminue de quatre ordres de magnitude (Fig.3.8b). 

 

 

 

 

Table 3.4 Comparaison des coefficients aérodynamiques : calculés  et mesurés (cas 1; 
M∞=0.6, αc=3.313° et  Re∞=9 106) 

 

Coefficient k-ε k-ω SST k-ω BL SA Expérience [96] 

CL 
 

CD 

0.473 
 

0.0106 

0.449 
 

0.0141 

0.446 
 

0.0138 

0.454 
 

0.0126 

0.452 
 

0.0132 

0.443 
 

0.01 
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(a) 

 

 
(b) 

 
(c)  

Figure 3.8  Comparaison des résultats  issus de  différents modèles  de turbulence  pour le 
cas test 1, 

(a) Coefficient de pression, (b) le résiduel L-2, (c) L’historique de convergence de 
coefficient de portance  (M∞=0.6; αc=3.313°; Re∞ =9.106)  
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(a) 
 

 
(b) 

 
Figure 3.9 Iso-Mach  et le champ de vitesse pour le cas test 1  (le modèle SST k-ω)  
(a) Nombre de Mach (b) Champ de vitesse  (Zoom au voisinage de bord  d’attaque) 
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Cas test 2 : 

 

 Les résultats concernant ce cas test sont illustrés dans les figures 3.10 et 3.11. Dans ce 

cas, l’écoulement est détaché au pied de choc et l’angle d’attaque est proche de la valeur de 

l’angle de portance maximale. Les  allures de coefficients de pression Cp obtenues par les 

cinq modèles de turbulence sont  confrontées avec celle de l’expérience (Fig.3.10a). Tous les 

modèles de turbulence sont incapables de prédire correctement la position de choc, à 

l’exception de modèle de Spalart-Allmars, qui donne une prévision assez proche de celle de 

l’expérimentale. Concernant les  coefficients de portance et de traînée  (Tab.3.5), les deux 

modèles k-ω et SST  prédisent des  valeurs de CL en  très bon accord avec celles de Harris 

[96], tandis que pour CD, tous les modèles donnent des résultats approximatives comparées 

aux valeurs expérimentales sauf le modèle de Baldwin-Lomax dans lequel CD est surestimé. 

L’évolution de résiduel L2  et l’historique de convergence de CL  sont présentées 

respectivement par les figures 3.10b et 3.10c. Le nombre maximum d’itérations est fixé à 

20000 et le résiduel est inférieur à 10-4 après 3000 itérations, sauf pour le modèle de Baldwin-

Lomax, le calcul ne converge pas et l’évolution de CL et L2 devient périodique. 

 

 

 

Coefficient k-ε k-ω SST k-ω BL SA Expérience [96] 

CL 
 

CD 

0.873 
 

0.0591 

0.923 
 

0.0594 

0.894 
 

0.0583 

0.801 
 

0.0740 

0.800 
 

0.0589 

0.918 
 

0.0454 

 
 
 

Table 3.5. Comparaison des coefficients aérodynamiques : calculés  et mesurés (cas test 2 ; 
M∞=0.6, αc=8.427° et  Re∞=9 106) 
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(a) 

 

 
(b) 

 

 
(c) 

Figure 3.10  Comparaison des résultats  issus de  différents modèles  de turbulence  pour 
le cas test 2, 

(a) Coefficient de pression, (b) le résiduel L-2, (c) L’historique de convergence de 
coefficient de portance  (M∞=0.6; αc=8.427°; Re∞ =9.106)   
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(a) 
 

 
(b) 

 
Figure 3.11  Iso-Mach  et le champ de vitesse pour le cas test 2  (le modèle SST k-ω)  
(a) Nombre de Mach (b) Champ de vitesse  (Zoom au pied de choc et dans la zone de 

décollement en aval du choc) 
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Cas test 3 : 

 Les figures 3.12 et 3.13 résument les différents résultats obtenus pour ce cas test. 

Comme on peut le constater un choc fort se manifeste à l’abscisse x/c=0.5 sur l’extrados 

conduisant à un décollement très intense lors de l’interaction de l’onde de choc avec la couche 

limite. Dans ce cas, le coefficient de portance dépend fortement de la position prédite de choc 

et les difficultés de convergence sont fortement couplées avec la modélisation de phénomène 

de turbulence. Tous les modèles sont incapables de prédire correctement la position de l’onde 

de choc, ainsi que la pression sur  l’intrados  de profil d’aile. En général, les coefficients 

aérodynamiques CL et CD sont approximativement en bon accord avec ceux de l’expérience, 

en particulier le coefficient de portance et ça pour tous les modèles de turbulence (Table 3.6). 

 

Coefficient k-ε k-ω SST k-ω BL SA Expérience [96] 

CL 
 

CD 

0.438 
 

0.0466 

0.431 
 

0.0484 

0.399 
 

0.0461 

0.349 
 

0.0402 

0.324 
 

0.0416 

0.390 
 

0.0332 

 
Table 3.6. Comparaison des coefficients aérodynamiques : calculés  et mesurés (cas test 3; 

M∞=0.799, αc=2.257° et Re∞=9 106) 
 

La qualité de la simulation numérique dépend de la précision avec laquelle la  couche 

limite est décrite. Ainsi, une analyse de la qualité de maillage en terme de la hauteur de la 

sous couche limite Y+  pour les trois cas tests en utilisant les cinq modèles de turbulence est 

résumée sur la figure 3.14.   

 

Pour le modèle k-ε utilisant les  lois de paroi (Fig.3.14a), on constate que les valeurs 

de Y+sont très proches de 50, à l’exception des régions singulières de bord d’attaque et de 

bord de fuite. Ce constat est valable pour les trois cas tests, en particulier sur l’intrados du 

profil d’aile. Cependant, pour les deux derniers cas tests : 2 et 3, la valeur de Y+ sur l’extrados 

diminue au dessous de 30 à cause de la forte interaction onde de choc/couche limite 

conduisant à un décollement de la couche limite. 

 

Concernant les quatre modèles  de turbulence BL, SA, k-ω et SST qui nécessitent un 

raffinement de maillage à la paroi et  des valeurs de Y+ proches de l’unité, on remarque que 

pour les trois cas tests, la valeur de Y+ est très proche de 1, à l’exception des régions de bord 

d’attaque et de bord de fuite (Fig.3.14b-Fig.3.14d). 
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(a) 

 

 
(b) 

 

 
 

(c)  
 

Figure 3.12  Comparaison des résultats  issus de  différents modèles  de turbulence  pour 
le cas test 3, 

(a) Coefficient de pression, (b) le résiduel L-2, (c) L’historique de convergence de 
coefficient de portance (M∞=0.799; αc=2.257°; Re∞ =9.106)   

 



CHAPITRE 3   ECOULEMENTS TRANSSONIQUES TURBULENTS 66 

 

 
 

(a) 
 

 
 

(b) 
 

Figure 3.13 Iso-Mach  et le champ de vitesse pour le cas test 3  (le modèle SST k-ω)  
(a) Nombre de Mach (b) Champ de vitesse  (Zoom au pied de choc et dans la zone de 

décollement en aval du choc) 
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(a) k-ε       (b) Cas test 1 
 
 

 

   
 

 
(c) Cas test 2      (d) Cas test 3 

 
 
 
Figure 3.14   La répartition de Y+ au voisinage de la paroi pour les trois cas tests en utilisant 

les cinq modèles de turbulence 
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 Afin de tester la robustesse de chaque modèle dans la prédiction du point de 

décollement dû essentiellement à la forte interaction visqueuse entre l’onde de choc et la 

couche limite au niveau du pied de choc, le cas test 3 est choisi, ainsi la figure 3.15 montre 

séparément la répartition de coefficient  de frottement sur l’extrados et l’intrados de profil 

d’aile. Notons que le point de décollement correspond à l’annulation de la contrainte pariétale 

( 0=pτ , donc Cf = 0), où les filets d’air se détachent de la paroi. A l’exception de modèle k-ε, 

tous les autres modèles donnent des allures très proches les unes aux autres. Ceci est valable 

jusqu'à la zone de décollement. Le coefficient de frottement s’annule pour les deux modèles 

ω−k  et SST presque dans le même point ; du fait que le modèle SST suit le même 

comportement que celui de ω−k dans les régions proches de paroi. Les deux autres modèles : 

algébrique de Baldwin-Lomax et le modèle à une équation de transport de Spalart-Allmaras 

donnent des valeurs de Cf très proches de zéro, mais non nulles dans la zone de décollement. 

 

 Concernant la répartition de coefficient de frottement le long de l’intrados de profil, 

tous les modèles prédisent des valeurs très similaires, à l’exception de modèle k-ε. Ce constat 

peut être expliqué par le fait que ce modèle  utilise une approche basée sur des lois empiriques 

à la paroi qui nécessitent des valeurs de Y+ un peu élevées (supérieures à  30), donc un 

maillage non raffiné suffisamment à la paroi. 

 

 De plus, les profils des vitesses moyennes sont tracés en trois stations pour le cas test 

3 ; deux stations le long de l’extrados et une station dans le sillage en aval de bord de fuite. 

Les profils ne sont pas strictement identifiables à des profiles de couche limite car les 

extractions ne sont pas perpendiculaires à la paroi. La première station est située à x/c=0.2 à 

partir de bord d’attaque. Les cinq modèles prédisent des allures, généralement très semblables 

car, l’écoulement reste attaché et les variations des deux vitesses gardent le même signe 

durant leur évolution dans l’épaisseur et à l’extérieur de la couche limite.  

 

 La station 2  située à x/c=0.7 est choisie juste derrière l’onde de choc. Cette dernière 

en interagissant avec la couche limite induit une forte séparation, qui se traduit par un 

changement brutal de signe de variation des deux composantes de la vitesse moyenne. 
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La dernière station est celle correspond au sillage, en aval de bord de fuite (à x/c=1.2). 

Tous les modèles prédisent les mêmes allures des vitesses, en particulier la vitesse 

longitudinale, à l’exception de modèle BL qui sous-estime la vitesse au niveau de sillage (à 

y/c=0). De plus, l’effet de l’angle d’attaque se traduit par des profils de vitesses non 

symétriques dans la zone de sillage, derrière le profil d’aile.  

 

 

 

Coefficient de traînée 

 

 Afin de mettre en évidence l’effet de nombre de Mach sur le coefficient de traînée en 

régime transsonique, on a présenté sur la figure 3.17 l’évolution de CD en fonction de Mach à 

l’angle de portance nulle (αc=0 pour un profil symétrique) et pour un nombre de Reynolds 

Re∞=9x106, en utilisant le modèle de turbulence k-ω. Cette étude révèle un aspect physique 

très important qui est la forte augmentation de la traînée dans le régime transsonique. En 

augmentant le nombre de Mach graduellement, le coefficient de traînée reste relativement 

constant jusqu’à une valeur critique de nombre de Mach, puis le coefficient  CD commence à 

augmenter rapidement et le Mach correspondant est appelé le nombre de Mach de divergence 

de la traînée Mdd (drag divergence Mach number) et sa valeur est comprise entre 0.76 et 0.78. 
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(a) Extrados 
 
 

 
 

(b) Intrados  
 

Figure 3.15  Coefficient de frottement  (cas test 3) 
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(a) X/C=0.2 

 

 
(b) X/C=0.7 

 

 
(c) X/C=1.2 

Figure 3.16  Profils de vitesses moyennes en trois stations pour le cas test 3 (X/C=0.2 et 
0.7 pour l’extrados et X/C=1.2 au sillage (en aval de bord de fuite) 
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Figure 3.17 Variation de coefficient de traînée en fonction de nombre de Mach pour un profil 
NACA0012 à l’angle de portance nulle (Incidence  =0°), Re∞=9.106 
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3.3.2 Calcul Tridimensionnel (l’aile 3D) 

Un calcul tridimensionnel 3D a été effectué autour d’une aile 3D ayant comme profil 

de base le NACA 0012. La géométrie de l’aile est déduite de celle de l’aile ONERA M6 

(Fig.3.18), conçue par le département d’aérodynamique de l’ONERA en 1972, afin d’obtenir 

une base de données expérimentales pour valider les études qu’ont été faites dans le domaine 

d’écoulements tridimensionnels à haut nombre de Reynolds. Les caractéristiques 

géométriques de l’aile sont résumées dans la table 3.7 et les longueurs sont adimensionnées 

par rapport à la corde au plan de symétrie (l’emplanture) (Fig.3.19). 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Table 3.7 Les caractéristiques géométriques de l’aile 3D 
 
 

Où 
S

b
AR

2

= , (S est la surface en plan de l’aile), et 
1

2

C

C
TR =  

C1 et C2 désignent respectivement la corde de profil au plan de symétrie (l’emplanture) et la 

corde à l’extrémité de l’aile. 

 

 Les frontières du domaine de calcul sont placées suffisamment loin de la surface de 

l’aile, 10C selon toutes les directions (Fig.3.20a). Dans cette étude, on a tenu en compte que la 

moitie de l’envergure de l’aile (b/2) afin de réduire considérablement le temps de calcul, ainsi 

une condition de symétrie est imposée au niveau du plan (z=0). Une vue détaillée de maillage 

en 3D, montrant la répartition des mailles sur l’aile et dans le plan de symétrie est illustrée sur 

la figure 3.20b. 

 
Demi envergure (b/2) (Half-span) 

 

 
1.4879 

 
Allongement AR (Aspect Ration) 

 

 
3.81 

 
 

Effilement TR (Taper Ration) 
 

 
0.562 

 
L’angle de flèche au bord d’attaque (BA) 

 

 
30 degrés 

 
 

L’angle de flèche au bord de fuite (BF) 
 

 
15.8 degrés 
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Figure 3.18 L’aile ONERA M6 [120] 
 
 

 
 

Figure 3.19  La géométrie de l’aile NACA0012 (plan XZ) 
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(a) 
 
 
 

 
 

(b) 
 

Figure 3.20  Maillage structuré autour de l’aile 3D NACA0012 
(a) Les frontières de domaine de calcul, (b) Zoom de maillage sur l’aile et dans le plan de 

symétrie (Z=0) 
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Le maillage est engendré par extrusion en deux étapes de maillage G3 selon 

l’envergure de l’aile (direction z). Nous rappelons ici que le maillage G3 est le maillage 

optimal utilisé précédemment lors de calcul bidimensionnel. Ainsi, le nombre total des 

mailles est de 1.3914 million pour simuler seulement la moitié du domaine de calcul 

délimitant l’aile 3D en régime transsonique et la surface de l’aile est modélisée par 5460 

mailles en maillage structuré. Dans cette étude, nous avons repris les deux cas tests 1 et 3 de 

la simulation 2D. Comme on a vu précédemment, l’écoulement est faiblement transsonique et 

sans décollement pour le cas test 1, tandis que pour le cas test 3, les conditions de 

l’écoulement favorisent l’apparition d’une onde de choc forte, en interagissant  avec la couche 

limite induit une zone de décollement massif. 

 

Pour le cas test 1, la figure 3.21 montre la distribution de nombre de Mach au plan de 

symétrie et aux  différentes stations le long de l’envergure de l’aile. Les résultas obtenus  en 

utilisant le modèle de turbulence SST montre que l’écoulement est faiblement transsonique et 

aucune onde de choc se manifeste sur l’extrados de l’aile. Ceci est confirmé en traçant les 

cartes de répartition de coefficient de pression Cp sur les surfaces de l’aile : inférieure et 

supérieure, ainsi que les courbes monodimensionnelles de Cp en différentes stations le long 

de l’envergure de l’aile (Fig.3.22 et Fig.3.23). Les cinq modèles de turbulence testés 

produisent en général, les mêmes allures.  
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(a) Iso-Mach dans le plan de symétrie de l’aile 

 
 

 
(b) Iso-Mach dans différentes stations le long de l’envergure de l’aile : plan de symétrie, 

z/b=0.5 et z/b=0.75 
 

Figure 3. 21 Iso-Mach pour le cas test 1 , en 3D(M∞=0.6; αc=3.313°; Re∞ =9.106, le modèle 
 SST k-ω) 
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(a) k-ε 

 

 
 

(b) k-ω 

 
(c) SST  

 

 
(d) BL 

 

 
(e) SA 

 
Figure 3.22 Répartition de coefficient de pression Cp pour le cas test 1 

    L’intrados (à gauche), l’extrados (à droite) 
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(a) Plan de symétrie (z=0) 

 

 
(b) z/b=0.5 

 

 
(c) z/b=0.75 

 
Figure 3.23  La distribution de  coefficient de pression Cp aux différentes stations le long de 

l’envergure de l’aile (cas test 1) 
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Pour le cas test 3, les observations constatées précédemment lors de calcul 

bidimensionnel  sont confirmées en calcul 3D. On constate la présence d’une onde de choc le 

long de l’extrados de l’aile (Fig.3.24-Fig.3.26). Les résultats obtenus par les cinq modèles de 

turbulence sont comparés à ceux issus d’un calcul non visqueux (Euler). Tous les modèles 

prédisent l’onde de choc, avec presque de la même intensité et dans le même endroit, en 

général. Cependant, le calcul Euler prédit le choc un peu très en retard par rapport au calcul 

Navier-Stokes (visqueux et turbulent). La distribution de coefficient de pression aux 

différentes stations le long de l’envergure de l’aile montre que le  de choc devient de plus  en 

plus intense en s’éloignant de l’emplanture. Pour les trois stations, on remarque que le modèle 

k-ω prédit l’onde de choc, un peu en avance par rapport aux autres modèles. Tandis que, pour 

le modèle de Baldwin-Lomax, l’abscisse de l’onde de choc est prédite un peu en retard. 

Finalement, il faut noter que malheureusement on ne dispose pas des résultats expérimentaux 

pour l’aile NACA0012 en 3D afin de valider les résultats numériques obtenus. Cependant, 

cette étude nous a permis de confirmer la phénoménologie de l’écoulement transsonique 

turbulent vue précédemment lors de calcul bidimensionnel. 
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(a) Iso-Mach dans le plan de symétrie de l’aile 

 
 

 
(b) Iso-Mach dans différentes stations le long de l’envergure de l’aile : plan de symétrie, 

z/b=0.5 et z/b=0.75 
 

Figure 3.24 Iso-Mach pour le cas test 3(M∞=0.799; αc=2.257°; Re∞ =9.106, le modèle 
 SST k-ω) 
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(a) k-ε 

     
(b) k-ω 

 

     
(c) SST 

 

     
(d) BL 

 

     
(e) SA 

 

     
(f) Euler 

 
Figure 3. 25 Répartition de coefficient de pression Cp pour le cas test 3 

L’intrados (à gauche), l’extrados (à droite) 
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(a) Plan de symétrie (z=0) 

 

 
b) z/b=0.5 

 
(c) z/b=0.75 

 
Figure 3.26  La distribution de  coefficient de pression Cp aux différentes stations le long de 

l’envergure de l’aile (cas test 3) 
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Chapitre 4   

 

Etude de l’effet thermique sur les performances 

aérodynamiques des microdrones 
 

4.1 Introduction 

 

Dans le passé, en terme de recherche,  peu d’attention a été focalisée sur 

l’aérodynamique des profils d’ailes et des voilures à bas nombres de Reynolds 104< Re <105 

(Fig.4.1). La prédominance des recherches sur les profils d’ailes à des nombres de Reynolds 

élevés a été motivée par leurs applications dans le domaine commercial et militaire. 

Cependant, un intérêt croissant pour  les applications civiles et militaires a passé la recherche 

dans l’aérodynamique des véhicules volant à bas nombre de Reynolds du domaine 

académique à la concrétisation pratique. Les  applications sont nombreuses, incluant les 

turbo-propulseurs, les planeurs, les éoliennes, les drones et les microdrones MAV (Micro-Air-

Vehicles). Au cours des ces dernières années, il y a eu des efforts concertés pour développer  

des microdrones  en raison de leurs nombreux domaines d’application  et aussi vu  leur faible 

coût de production par rapport aux  drones. Ce type d’avions est capable d’accomplir des 

missions diverses, y compris la reconnaissance et la surveillance aérienne, la logistique, 

contrôle de trafic et feux de forêts, inspection des ouvrages d’art et même élaboration  des 

cartographies de champs de mines anti-personnels. Dans la littérature spécialisée, la recherche 

sur les micro-drones se subdivise en trois grandes classes : des microdrones à voilures fixes, à 

voilures tournantes et à voilures battantes. Chacune des ces classes a ses propres avantages et 

inconvénients [97, 98]. Les MAV sont conçus pour répondre à un certain nombre d’exigences 

et d’objectifs : vitesse de vol allant de 20 à 65 km/h, une masse totale, d’environ 100 g 

(Fig.4.1), un rayon d’action de 10 km, une envergure maximale de 15 cm, un allongement 

inférieur à 2 et une autonomie de 30 minutes et même 60 minutes pour des missions spéciales. 
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 L’aérodynamique des microdrones se heurte à des phénomènes physiques très délicats 

liés à la géométrie et aux dimensions particulières de ce type d’avions et au régime 

d’écoulement caractérisé par des faibles nombres de Reynolds. La valeur faible d’allongement 

(Fig.4.2) favorise l’apparition d’un écoulement tridimensionnel  conduisant à des angles de 

décrochage très élevés, ainsi que, à la non linéarité de coefficient de portance en fonction de 

l’angle d’attaque. Aussi, le faible nombre de Reynolds caractérisant le régime de vol de ces 

avions conduit à des effets visqueux très intenses, tels que le phénomène de 

décollement/recollement qui augmente considérablement la traînée, et par conséquent, à la 

diminution de la plage de fonctionnement. Le phénomène de transition du régime laminaire 

au turbulent dans la couche limite décollée est aussi possible. Ces contraintes représentent  un 

grand challenge, non seulement pour la simulation  numérique, mais aussi pour 

l’expérimentation, car les forces aérodynamiques sont relativement petites  à des faibles 

angles d’attaque. Ce qui  nécessite des outils de mesure très sensibles aux petites variations et 

avec une grande précision. Par conséquent, il  est très important de déterminer une 

configuration géométrique optimale pour les profils d’ailes et les voilures et aussi de 

développer des technologies visant à améliorer les performances aérodynamiques d’un  

microdrone afin de le rendre davantage efficace, contrôlable et stable en vol. 

 

 

 De nombreux aspects des microdrones et leurs  caractéristiques liées aux faibles 

nombres de Reynolds sont étudiés et publiés dans les références [99-104]. Récemment, et  

dans le but d’étudier ces caractéristiques, Torres et Mueller [105] ont mené une étude 

expérimentale à des faibles nombres de Reynolds de 7 x 104 à 2 x 105 sur des ailes, ayant la  

forme  d’une plaque plane rectangulaire et des faibles allongements de 0.5 à 2. DeLuca et al. 

[106] ont étudié expérimentalement les propriétés aérodynamiques des ailes flexibles et 

rigides équipant les microdrones. Les mesures ont indiqué que l’augmentation de la flexibilité 

des ailes permet de retarder le décrochage et augmente  la valeur maximale de finesse L/D, 

approximativement de 20 à 30 %  pour des valeurs de vitesse allant de 32 à 80 km/h.  

 

Les performances aérodynamiques des ailes de faible allongement à bas nombres de 

Reynolds  3x104 <Re< 9 x 104 ont été le sujet des travaux expérimentaux réalisés par Sathye 

et al. [107] en utilisant une aile rectangulaire NACA0012 d’allongement AR=1. Il a été 

constaté qu’une augmentation considérable de la traînée induite était observée pour des 

nombres de Reynolds inférieurs à 5x104. Schoder et Baeder  [108]  ont mené une simulation 
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numérique d’écoulement en 2D et en 3D à bas nombre de Reynolds autour des profils minces 

et cambrés, couramment utilisés dans la construction des microdrones. Les résultats 

numériques sont obtenus en utilisant deux codes de calcul OVERFLOW et TURNS, puis sont 

confrontés  avec ceux de l’expérimentale pour des ailes et des profils d’ailes type Eppler 387 

et Mueller. Null et Shkarayer [109] ont examiné expérimentalement l’effet de cambrure sur 

les performances aérodynamiques pour les ailes adaptatives des microdrones, en utilisant 

quatre modèles géométriques selon la valeur de la cambrure 3%, 6%, 9% et 12%. Ces 

modèles ont été testés dans une soufflerie à basse vitesse avec des angles d’attaque allant de 

0º à 35º et pour des vitesses de 5, 7.5 et 10 m/s correspondent, respectivement aux nombres de 

Reynolds basés sur la corde moyenne de 5x 104,  7 x 104 et  1 x 105. Les résultats montrent 

que une cambrure de 3 % serait le meilleur choix pour des vitesses élevées car il permet 

d’atteindre des valeurs élevées de coefficient de portance et de finesse (L/D), tandis que les 

cambrures de 6% et 9% donnent des finesses élevées aux faibles vitesses de vol. Afin 

d’étudier les phénomènes complexes des écoulements tridimensionnels autour des ailes à 

faible allongement et à  bas nombre de Reynolds tels que : le phénomène de 

décollement/recollement, la transition laminaire-turbulent et l’interaction mutuelle entre ces 

phénomènes, Cosyn et Vierendeels [110] ont procédé à une simulation numérique en utilisant 

un code commercial (CFD), conjointement avec la méthode de bande (Strip Method). Les 

calculs ont été effectués pour un écoulement à un  nombre de Reynolds Re=1x105 autour des 

ailes rectangulaires d’allongement variant entre 0.5 et 2. Elimelech et al. [111] ont étudié 

l’écoulement autour des profils d’ailes type NACA009 et Eppler 61 aux faibles nombres de 

Reynolds allant de 5x103 à 6x104, en utilisant les techniques de visualisation et la résolution 

numérique des équations de Navier-Stokes gouvernant le problème bidimensionnel, 

incompressible et laminaire. Cette étude a met en évidence trois plages d’angle d’attaque dans 

les quelles la transition se manifeste du régime purement laminaire à un régime partiellement 

turbulent. 

 

Dans le but d’améliorer les performances aérodynamiques des voilures fixes équipant 

les microdrones, Moshetta et Thipyopas [112, 113] ont comparé les caractéristiques de deux 

configurations d’ailes : monoplan et biplans en utilisant à la fois l’expérimentation dans une 

soufflerie subsonique à faible vitesse et la simulation numérique en tenant compte des effets 

visqueux. Les résultats obtenus indiquent   que les configurations biplans  peuvent améliorer 

considérablement l’efficacité aérodynamique comparativement aux  configurations classiques: 

monoplan. Une étude expérimentale a été effectuée par Albartani et al. [114] dans le but 
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d’évaluer les caractéristiques aérodynamiques et mécaniques des microdrones à ailes 

flexibles. Dans cette étude, des interactions non linéaires d’ordre élevé entre les coefficients 

de portance, de traînée et tangage avec la variable indépendante (l’angle d’attaque) ont été 

confirmées. Afin de mettre en évidence la violation de la condition de Kutta aux faibles 

nombres de Reynolds, Yonemoto et al. [115] ont simulé numériquement  l’écoulement autour 

de profil NACA0012 en résolvant les équations de Navier-Stokes bidimensionnelles. Ainsi, 

les résultats obtenus montrent une pente négative à l’angle d’attaque α=0º de la courbe CL(α) 

pour des nombres de Reynolds allant de 3x104 à 7x104 et les caractéristiques aérodynamiques 

sont différentes à celles trouvées sous la condition de Kutta. 

 

Etant donné les limitations et la dégradation des performances aérodynamiques pour 

les profils d’ailes à micro-échelle en raison de leur faible nombre de Reynolds, 

comparativement à ceux d’échelle complète, c’est  dans ce contexte que se situe ce chapitre. 

L’objectif est de mettre en évidence une nouvelle technique permettant d’améliorer les 

caractéristiques aérodynamiques de MAV ; l’augmentation de la portance et de finesse (L/D) 

et la réduction de la traînée. Pour atteindre ce but, il faut diminuer et augmenter la pression, 

respectivement sur l’extrados et l’intrados de profil d’aile ou de l’aile. Ceci est accompagné 

par l’accélération et la décélération des filets d’air, respectivement sur la surface supérieure et 

inférieure, en particulier dans la région de bord d’attaque. Comme la pression est 

proportionnelle à la température via l’équation d’état des gaz parfaits, l’idée de base est 

d’introduire l’effet thermique par diminution et augmentation de la température 

respectivement, sur l’extrados et l’intrados : refroidissement et échauffement. Cette technique 

a été proposée initialement par Kim et al. [116] qu’ont étudié expérimentalement 

l’écoulement avec effet thermique autour d’un profil NACA0012 de corde 0.0381m (Fig.4.3). 

Les tests expérimentaux ont été déroulé à une température ambiante T=297 K, un nombre de 

Mach de 0.018 et un nombre de Reynolds de 1.67 x104. 

 

Sachant que le nombre de Reynolds est faible, le caractère laminaire est prédominant. 

Cependant, l’introduction des modèles de turbulence (modèles à bas nombre de Reynolds) 

peut stabiliser les calculs  et faciliter la convergence et même de donner des valeurs des 

coefficients aérodynamiques, en particulier le coefficient de portance très proches de celles de 

l‘expérience. Pour cette raison, le présent chapitre porte sur l’évaluation et la validation des 

résultats numériques  issus de calcul laminaire et de quatre modèles de turbulence (Baldwin-

Lomax, Spalart-Allmaras, k-ω et SST) avec et sans effet thermique. Le cinquième modèle de 
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turbulence à deux équations k-ε  avec des lois de paroi dont il dispose le code commercial 

CFD-FASTRAN [75] n’est pas utilisé dans cette étude, car lors de développent de ce modèle 

par Jones et Launder [46], il a été supposé que l’écoulement est complètement turbulent et le 

nombre de Reynolds est très élevé. 

 

 

 

Figure 4.1 Nombre de Reynolds pour différents types d’avions [103] 

 

 

 

Figure 4.2 Différentes configurations de microdrones [103, 117] 

 

 

Figure 4.3 Le dispositif expérimental de l’expérience de Kim [116] 
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4.2 Résolution numérique et conditions aux limites 

 

 Dans cette partie de calcul, le maillage est généré par le mailleur CFD-GEOM [76] et 

les calculs sont effectués par le code CFD-FASTRAN, en utilisant un schéma complètement 

implicite pour l’intégration en temps afin d’atteindre la convergence avec un CFL min de 1 et 

un CFL max de 20. Pour la discrétisation spatiale, on a utilisé le schéma décentré de Roe 

renforcé par un limiteur d’ordre élevé d’Osher-Chakravarthy [75]. Le champ initial est 

uniforme, égale à celui de l’écoulement à l’infini amont. Les conditions aux limites sont 

fixées comme suit : 

• A la paroi, des conditions d’adhérence, conjointement avec la condition isotherme 

pour la température à la surface sont imposées. 

• Des conditions aux limites de type entrée/sortie sont imposées sur tout le reste de 

la surface frontière délimitant le domaine de calcul en se basant sur les invariantes 

de Riemann. 

 

 

4.3 Résultats et discussion 

 

  La géométrie choisie dans cette étude est celle de profil symétrique NACA0012 

d’épaisseur 12% et de corde 0.0381 m, dont on dispose des résultats expérimentaux pour 

l’écoulement avec effet thermique. Comme on a fait précédemment pour les écoulements 

transsoniques, des tests de calcul préliminaires ont été effectués en utilisant deux topologies 

de maillage O et C (Fig.4.4a, 4.4b). Les résultats issus de deux calculs montrent que le les 

deux maillages donnent des résultats semblables. Cependant, la topologie C est plus 

souhaitable pour la simulation de la région de sillage au bord de fuite. Le profil d’aile est 

modélisé par deux blocs : un bloc pour le profil d’aile et un deuxième pour la région de 

sillage. Les frontières externes du domaine de calcul sont fixées à 30 c plus loin de la surface 

du profil et ça dans toutes les directions. Dans un premier temps et avant d’examiner les 

résultats de calcul issus de différents modèles de turbulence, il est nécessaire de mettre en 

évidence quelques aspects jugés très importants tels que : l’effet de raffinement de maillage, 

la comparaison des performances aérodynamiques avec et sans effet thermique à bas nombre 
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de Reynolds, et enfin l’étude de variation de l’intensité de l’effet thermique en fonction de 

nombre de Reynolds d’écoulement. Dans cette première phase de calcul, tous les tests sont 

effectués en faisant appel au modèle de turbulence de Baldwin-Lomax avec un nombre de 

Mach de 0.045, à la pression ambiante de 101325 Pa (1 atm), et une température de 300 K. 

Ces conditions correspondent à une vitesse approximative en vol de croisière pour les 

microdrones  de 56 km/h  et un nombre de Reynolds de 3.8 x 104. 

 

4.3.1 L’effet de raffinement de maillage 

 Une étude de l’effet de raffinement de maillage est nécessaire pour déterminer le 

maillage optimum. Ainsi, le maillage généré est très serré au voisinage des parois et même 

dans les régions de bord d’attaque et de bord de fuite afin de bien simuler l’écoulement dans 

les couches limites dynamique et thermique, et aussi pour capter les régions de forts gradients, 

à savoir le bord d’attaque et le bord de fuite. En raffinant  progressivement, quatre maillages 

sont choisis et les détailles sont résumés dans la table 4.1. 

 

 

 

Maillage  (nombre 

de mailles) 

Bloc 1 (profil d’aile) Bloc 2 (sillage) 

 direction i direction j direction i direction j 

G1 (9600) 181 41 31 81 

G2 (21600) 241 61 61 121 

G3 (34200) 

G4 (76800) 

261 

401 

91 

121 

61 

121 

181 

241 

 

 

Table 4.1 Détails des maillages utilisés pour l’étude de l’effet de raffinement de maillage 

autour de profil NACA0012. 

 

 Pour chaque maillage,  trois calculs sont effectués relatifs aux angles d’incidence 3º, 9º 

et 12º. La température de la paroi est fixée à 200 K et 400 K respectivement pour l’extrados et 

l’intrados. Ainsi, les coefficients de pression et de frottement sont comparés pour chaque 

angle d’attaque (Fig.4.5). Pour les trois cas tests de l’angle d’attaque, les courbes des deux 
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coefficients sont approximativement semblables pour tous les maillages testés à l’exception 

de maillage G1. Cependant, les légères variations constatées au bord d’attaque de profil d’aile 

sont dues aux forts gradients de vitesse et ça ne justifie pas l’utilisation d’un maillage très fin. 

En terme des coefficients intégraux, par exemple, le coefficient de portance, la figure 4.6a 

montre l’effet de raffinement de maillage sur les valeurs de coefficient de portance pour 

différents angles d’attaque. Il est clair  que pour le maillage G1 (9600 mailles), le coefficient 

de portance est sous estimé. Cependant, tous les trois autres maillages donnent des valeurs 

très similaires avec des légères différences insignifiantes. Généralement, pour une bonne 

estimation de la couche limite, le maillage doit être  serré à la paroi, la valeur adimensionnelle 

Y+ est un bon indicateur de la manière avec laquelle le maillage est raffinée au voisinage des 

parois. Pour des simulations numériques à bas nombre de Reynolds, la valeur de Y+ devrait 

être inférieure à 1. Pour cela, nous avons tracé les courbes montrant l’évolution de Y+ en 

fonction de nombre de mailles de maillage considéré. La figure 4.6b montre bien que Y+ est 

largement supérieure à 1 pour le maillage grossier G1, alors que pour les trois autres 

maillages Y+ est suffisamment inférieur à 1. De ce qui précède, on peut conclure que le 

maillage G2 (21600 cellules) est le maillage optimum et il est utilisé par la suite dans tous les 

calculs qui suivent.  
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(a) Maillage en O 

 

 
(b) Maillage en C 

 
 

 
 

(c) Maillage autour d’une aile 3D (zoom sur l’aile et dans le plan de symétrie de l’aile)  
 

Figure 4.4 Maillage structuré  2D et  3D pour l’aile et le profil d’aile NACA 0012  
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(a) α =3º 

 
 

      
(b) α =9º 

 

       
(c) α =12º 

Figure 4.5 L’effet de raffinement de maillage autour d’un profil NACA0012 pour différents 

angles d’attaque avec effet thermique : TExtrados=  200 K et TIntrados = 400 K, M=0.045, Re = 

3.8 x104; Coefficient de pression (à gauche) et le coefficient de frottement  (à droite) 
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(a) Coefficient de portance  CL 
 
 
 

 
 

(b)  Y+ 
 

Figure 4.6 L’effet de raffinement de maillage sur le coefficient de portance et sur Y+ pour 

différents angles d’attaques TExtrados=  200 K et TIntrados = 400 K, M=0.045, Re = 3.8 x104 
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 4.3.2 Etude de l’effet thermique 

 

 Afin de mettre en évidence l’impact de l’effet thermique sur le champ d’écoulement, 

on a effectué dans un premier temps un calcul 3D conjointement avec un calcul 2D à l’angle 

d’attaque α=0º. Pour le cas tridimensionnel, la moitie de l’envergure (B/2) est égale à celle de 

la corde c=0.0381 m (AR=2). Les dimensions du domaine de calcul sont données en terme de 

la corde et les frontières de ce dernier sont placées suffisamment loin de la surface de l’aile, 

30 c selon les directions x et y, et 15 c selon la direction de l’envergure z. Dans cette étude 

que la moitie de l’aile est modélisée afin de réduire considérablement le temps de calcul. Par 

conséquent,  la condition de symétrie est imposée au plan de symétrie. Une vue détaillée de 

maillage en 3D, montrant la répartition des mailles sur l’aile et dans le plan de symétrie est 

illustrée sur la figure 4.4c. La coordonnée x désigne la direction selon la corde de l’aile, z la 

direction selon l’envergure et y la direction normale au plan (xz). Le maillage est engendré 

par extrusion de maillage G2 selon la direction de l’envergure z. Ainsi, deux blocs de 

maillage sont obtenus, un bloc de l’aile de 241x61x33 et le bloc de sillage au bord de fuite de 

l’aile de 61x121x33 nœuds ; environ 0.7128 million de mailles pour simuler seulement la 

moitié du domaine de calcul gouvernant l’aile en 3D. La hauteur des mailles au voisinage de 

la paroi est de l’ordre de 2x10-6 m, avec 5040 mailles sur la surface de l’aile. Deux calculs ont 

été effectués avec et sans effet thermique, en fixant la température à la paroi de l’aile à 300 K 

pour l’extrados et l’intrados pour le cas régulier (sans effet thermique) et à 200 K pour 

l’extrados et 400 K pour l’intrados dans le cas de calcul avec effet thermique. Les figures 

(4.7a) et (4.8a) montrent bien la répartition symétrique  de nombre de Mach et de pression sur 

l’extrados et l’intrados de l’aile pour le cas de base sans effet thermique (300 K). Tandis que 

lors de l’activation de l’effet thermique (refroidissement de l’extrados et échauffement de 

l’intrados), une  dissymétrie dans la répartition de Mach et de pression est évidente (Fig.4.7b, 

Fig.4.8b). Dans ce cas, on remarque la diminution de la pression au voisinage de la région du 

nez sur la surface supérieure, ce qui conduit à l’accélération de l’écoulement sur l’extrados 

par rapport au premier cas (extrados et intrados à  300 K).  Ce même phénomène est observé 

dans un calcul 2D en  imposant les mêmes conditions d’écoulement que le cas 3D (Fig.4.9). 

La figure 4.10 montre l’évolution du coefficient Cp à l’angle d’attaque 0º pour les deux cas 

traités avec et sans effet thermique. Avant d’imposer une différence de température, les deux 

courbes de Cp pour l’extrados et l’intrados sont confondues et le coefficient de portance est 

nul pour α =0º. Ceci est valable pour les profils d’ailes symétriques  (sans cambrure).   
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(a) Sans effet thermique  (Extrados T=300 K, intrados T= 300 K) 

 

 

 

(b) Avec effet thermique  (Extrados T=200 K, intrados T= 400 K) 

Figure 4.7 Iso-Mach dans le plan de symétrie de l’aile  NACA0012- 3D à l’angle d’attaque 

0º, AR=2, M=0.045 et  Re = 3.8 x104 
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(a) Sans effet thermique  (Extrados T=300 K, intrados T= 300 K) 

 

 

 

(b) Avec effet thermique  (Extrados T=200 K, Intrados T= 400 K) 

 

Figure 4.8 Le coefficient de pression  Cp: sur l’extrados (à gauche) et l’intrados  (à droite) 

pour une aile NACA0012 -3D à l’angle d’attaque  0º 

AR=2, M=0.045 et  Re = 3.8 x104 
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Cependant, lors de l’activation de l’effet thermique, la répartition de pression se comporte 

comme dans le cas d’un profil non symétrique à l’angle d’attaque α =0º, comme par exemple 

le profil NACA4412 qui donne une valeur de coefficient de portance nulle, même à l’angle 

d’attaque α =0º. Cette portance est due à l’angle de portance  nulle α0 lié à la forme de la 

ligne moyenne pour les profils non symétriques. Dans le présent travail, on a démontré que 

l’effet thermique peut contribuer à la création de la portance, même à l’angle d’attaque nul 

pour les profils symétriques. Par analogie avec les profils non symétriques, cet effet 

correspond à une ligne moyenne fictive (imaginaire). On peut l’appeler : une cambrure 

thermique. 

 

                

(a) Mach 

                

(b) Coefficient de pression Cp 

Figure 4.9  Mach et coefficient de pression autour de profil NACA0012 à l’angle d’attaque 

0º, Sans effet thermique : extrados et intrados T=300 K (à gauche) et avec effet thermique : 

extrados T=200 K et intrados T=400 K (à droite)   

M=0.045 et Re = 3.8 x104 
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Figure 4.10 Coefficient de pression  Cp  autour de profil NACA0012, avec et sans effet 

thermique à l’angle d’attaque  0º,  M=0.045 et  Re = 3.8 x104 
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Pour voir l’effet thermique sur le phénomène de décollement, deux calculs ont été 

effectués pour un angle d’attaque α =14º. Dans le premier calcul,  toute la surface du profil 

(extrados et intrados) est soumise à une température de 200 K (surface froide). Dans le second 

cas, les surfaces supérieure et inférieure sont soumises à une température fixe de  400 K 

(surface chaude). La figure 4.11 montre bien que pour une paroi chauffée le décollement est 

plus accentué que dans le cas d’une paroi refroidie, car l’augmentation de température, en 

particulier sur l’extrados, décélère l’écoulement et favorise par la suite l’apparition de 

décollement, Tandis que le refroidissement retarde considérablement  l’apparition de ce 

phénomène et augmente par la suite la plage de fonctionnement.  

 

 

(a) Température de surface de profil d’aile = 200 K (profil refroidi) 

 

 

 

(b) Température de surface de profil d’aile  = 400 K (profil chauffé) 

Figure 4.11 Nombre de Mach autour de profil  NACA0012 à l’angle d’attaque α= 14º, 

M=0.045 et  Re = 3.8 x104 
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Les résultats montrant l’effet thermique sur les caractéristiques aérodynamiques  à 

savoir : le coefficient de portance, de traînée, polaire et la finesse de profil d’aile sont 

présentés sur la figure 4.12. Tous les calculs sont effectués dans les mêmes conditions que 

précédemment (M=0.045, p=101325 Pa, T=300 K et Re =3.8x104). Concernant la 

température à la surface, deux cas sont étudiés. Dans le premier, la température est régulière 

sur toute la surface de profil d’aile et égale à celle de l’écoulement (T=300 K). Cependant, 

dans la deuxième étude, un écart de température ∆T=200 K  entre l’extrados et l’intrados est 

imposé ; les températures de l’extrados et de l’intrados sont respectivement 200 K et 400 K. 

Cette différence de température permet d’augmenter l’angle d’attaque αCLmax, correspond à la 

valeur maximale de coefficient de portance CLmax  juste avant le décollement  de 13º à 14º et 

CLmax de 1.0460 à 1.8262 (13.6 %). La Figure (4.12a) montre que l’incrémentation de la 

valeur CL due à l’écart de la température est pratiquement constante et indépendante de 

l’angle d’attaque jusqu’au à l’angle d’attaque α=11º. A partir de cet angle, l’incrémentation 

est très accentuée jusqu’à la valeur αCLmax. Parallèlement à l’augmentation de coefficient de 

portance, l’activation de l’écart de température entre la surface supérieure et inférieure du 

profil d’aile conduit à la diminution de coefficient de traînée et, par conséquent, à une nette 

amélioration de finesse (L/D) (Fig.4.12b et 4.12d). L’augmentation maximale est atteinte  

pour l’angle d’attaque 15º (117%). 

 

L’étude de type de variation de coefficient de portance en fonction de l’écart de 

température est faite dans une plage d’angles d’attaque où l’écoulement reste attaché. Trois 

valeurs de l’angle d’attaque sont choisies (0º, 5º et 10º). Pour cela, on a tracé l’évolution de 

CL en fonction de l’écart de température entre l’extrados et l’intrados (Fig.4.13). Ici, ∆T 

désigne la différence de température entre la surface supérieure et inférieure (∆T=Tlower-

Tupper). Dans les trois cas d’angles d’attaque, la courbe est une ligne droite symétrique par 

rapport au point correspondant à ∆T=0 (sans effet thermique). Par exemple, pour l’angle 

d’attaque α=0º, ce point n’est que le point correspond aux valeurs ∆T=0 K  et CL=0. Ainsi, ce 

point de symétrie se déplace le long de l’axe CL et n’est fonction que de l’angle d’attaque. On 

remarque aussi que  toutes les courbes sont parallèles, c’est-à-dire que la pente dCL/dT est la 

même (indépendante de l’angle d’attaque) et que l’évolution de CL est linéairement 

proportionnelle à l’écart de température ∆T pour tous les angles d’attaques étudiés. 
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(a) Coefficient de portance    (b) Coefficient de traînée 

 

 

 

 

 

    

 

(c) Polaire     (d) Finesse (L/D) 

 

Figure 4.12  L’effet thermique sur les performances aérodynamiques pour un profil 

NACA0012 à micro-échelle, M=0.045 et Re = 3.8 x104 
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Figure 4.13 L’effet de l’écart de  température entre  l’extrados et l’intrados sur le coefficient 

de portance pour différents angles d’attaque, M=0.045 et  Re = 3.8 x104 
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Des calculs supplémentaires ont été effectués pour voir l’effet de nombre Reynolds  

sur l’intensité de l’effet thermique sur l’amélioration des performances aérodynamiques en 

utilisant le mêmes conditions que précédemment (M=0.045, p=101325 Pa, T=300 K), 

seulement, le nombre de Reynolds est variable approximativement de 104 à 106.  Ces valeurs 

correspondent respectivement aux cordes 0.01 m et 1 m. En fixant l’angle d’attaque α=10º, 

deux cas sont traités avec et sans effet thermique pour différentes valeurs de corde et de 

nombres de Reynolds correspondants. Dans le premier cas, la température est supposée 

régulière (T=300 K) sur toute la surface de profil d’aile. Cependant, pour le deuxième cas, 

une différence de température de 200 K entre l’extrados et l’intrados est imposée. La figure 

4.14 montre deux aspects très importants. Le premier réside dans la variation très rapide des 

caractéristiques aérodynamiques pour de faibles nombres de Reynolds (Re <105). Dans cette 

plage, le coefficient de portance augmente rapidement, ainsi de même pour le coefficient de 

traînée qui diminue rapidement lui aussi. Ceci est valable, que ce soit avec ou sans l’effet 

thermique. A partir d’un nombre de Reynolds de 2.5x105 relatif à une corde de 0.25 m, les 

variations des coefficients aérodynamiques deviennent relativement moins sensibles à 

l’augmentation de nombre du Reynolds. Les mêmes remarques sont observées sur l’évolution  

de la différence nette du coefficient de portance et de traînée induite par l’effet thermique. Ici, 

par exemple, ∆(CL) désigne la différence CL (∆T=200K) - CL (à ∆T=0 K). L’incrémentation 

de  CL est très important pour des faibles nombres de Reynolds (Re <105) et varie en fonction 

de nombre de Reynolds comme étant la fonction (e-x). Pour des nombres de Reynolds 

relativement élevés (Re >105) pour les profils d’ailes à échelle complète, cette incrémentation 

devient très faible et reste approximativement constante. On remarque la même chose pour le 

coefficient de traînée CD, qui diminue considérablement lors de l’activation d’un écart 

positive  de température entre l’extrados et l’intrados dans des plages de faible nombre de 

Reynolds. En conclusion, l’amélioration des performances aérodynamiques  par l’effet 

thermique n’est utile que pour les profils d’ailes à micro-échelle caractérisés par des nombres 

de Reynolds très faibles.  

 

 

 

 

 



CHAPITRE 4  ETUDE DE L’EFFT THERMIQUE          105 

 

 

 

            

 

(a) Coefficient de portance       (b) Coefficient de traînée  

 

 

 

        

 

(c) ∆CL=CL (200K,400K)- CL (300K,300K)   (d) ∆CD=CD (200K,400K)- CD (300K,300K) 

 

 

Figure 4.14 L’effet du nombre de Reynolds sur les caractéristiques aérodynamiques, avec et 

sans effet thermique à l’angle d’attaque  10º, M=0.045  
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4.3.3 Comparaison des modèles de turbulence et validation avec 

l’expérience 

 

Comme on a dit précédemment, l’écoulement est dans sa grande partie est laminaire à 

cause de faible nombres de Reynolds. Cependant, un calcul en faisant appel aux différents 

modèles de turbulence est justifié par l’instabilité constatée lors d’un calcul laminaire, surtout 

pour des grandes valeurs de l’angle d’attaque. Sur la figure 4.15 une comparaison de résultats 

issus du calcul laminaire et turbulent est présentée. Pour des valeurs modérées de l’angle 

d’attaque, les deux calculs donnent des valeurs comparables de coefficient de portance et de 

traînée et le calcul laminaire converge après un nombre d’itérations très élevé par rapport au 

calcul turbulent. Cependant, dès que l’angle d’attaque augmente (α>7º), le calcul laminaire  

prédit des valeurs de coefficient de traînée  très élevées  et des valeurs du coefficient de 

portance très inférieures à celles obtenues par le calcul turbulent. Ainsi, le calcul laminaire 

devient instable et diverge même pour de faibles nombres de CFL.  

  

Finalement, et dans le but de valider les résultats numériques , des calculs ont été 

élaborés en comparant les résultats de quatre modèles de turbulence : Baldwin-Lomax (BL), 

Spalart-Allmaras (SA), k-ω, SST et le calcul laminaire avec les valeurs expérimentales 

obtenues par Kim et al.[116]. Les auteurs ont testé un microrotor bipales à un nombre de 

Mach  M=0.018, un nombre de Reynolds Re=1.67x104 et une température T=297 K. La forme 

de chaque pale est rectangulaire de section de base le profil NACA0012, l’allongement AR=2 

et la corde c= 0.0381 m. Les tests ont été effectués pour deux cas :  

1) la température de l’extrados est 290 K et celle de l’intrados est 360 K 

2) la température de l’extrados est 360 K et celle de l’intrados est 290 K 

 

Dans cette étude, on a repris les mêmes conditions d’écoulement et d’angles attaque que 

celles de l’expérience. Les calculs ont été effectués pour chaque modèle de turbulence et aussi 

pour le calcul laminaire, en traitant les deux cas cités ci-dessus conjointement avec des calculs 

à une température régulière d’écoulement  (T=297 K) imposée sur toute la surface du profil 

d’aile, puis les résultats sont confrontés à ceux de l’expérience. D’après les figures 4.16 et 

4.17 tous les modèles de turbulence, sauf le modèle  k-ω donnent des résultats en bon accord 

avec l’expérience.  Le modèle de Baldwin-Lomax donne de bons résultats pour les deux cas 
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tests, à l’exception de la dernière valeur correspond à l’angle d’attaque α=6.246º où le  

coefficient CL est surestimée par rapport à l’expérience. Concernant le modèle de Spalart-

Allmaras (SA), quant à lui aussi, donne de bons résultats en accord avec ceux de l’expérience, 

à l’exception de la première valeur relative au deuxième cas (extrados T=360 K et intrados 

T=290 K) à l’angle d’attaque α=2.965º où le coefficient de portance CL est sous estimé. Les 

mêmes remarques sont aussi valables pour le modèle SST qui donne des résultats très 

similaires à ceux de modèle de Spalart-Allmars, et qui sont généralement consistants avec 

l’expérience sauf la dernière valeur correspond au premier  cas (extrados T= 290 K, intrados 

T=360 K) à l’angle α=6.246º. Le caractère laminaire, surtout pour des faibles angles d’attaque 

est confirmé par les résultats issus du calcul laminaire (Fig.4.16e). Les résultats laminaires 

sont en bon accord avec l’expérience, en particulier pour le premier cas  (extrados T=290 K, 

intrados T=360 K).Cependant, pour le deuxième cas, l’échauffement de l’extrados (T=360 K) 

et le refroidissement de l’intrados (T=290 K) conduit à un décollement précoce qui 

s’intensifie au fur et à mesure que l’angle d’attaque augmente. Mise à part de la précision de 

calcul par rapport aux résultats expérimentaux, tous les modèles de turbulence détectent une 

augmentation de coefficient de portance et une diminution de coefficient de traînée si la 

température de l’extrados est inférieure  à celle de l‘intrados. L’inverse aussi est valable, si la 

température de l’extrados est supérieure à celle de l‘intrados, CL diminue et CD augmente par 

rapport au cas de base sans effet thermique (T=297 K). En résumé , tous les tests de calcul 

effectués, que ce soit à l’aide de  calcul laminaire ou par les modèles de turbulence, à 

l’exception de modèle k-ω, d’une manière générale, les résultats sont en bon accord avec 

l’expérience. Cependant, des difficultés de convergence et même de précision sont 

rencontrées dans le calcul laminaire, surtout pour des angles d’attaque, relativement élevés 

même si on diminue la pression sur l’extrados par l’effet thermique en refroidissant l’extrados 

pour retarder l’effet de décollement. 
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(a) Coefficient de portance 

 

 

(b) Coefficient de traînée 

 

Figure 4.15 Comparaison entre les calculs laminaire et turbulent (Extrados T=200 K, intrados 

T= 400 K), M=0.045 et Re = 3.8 x104 
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(a) BL       (b) SA 

 

  

       (c) k-ω                 (d) SST k-ω  

  

 

(e) Laminaire 

 

Figure 4.16  Comparaison de coefficient de  portance issu de calcul laminaire et de différents 

modèles de turbulence avec l’expérience [116], M=0.018 et Re = 1.67 x104 
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(a) Extrados T=290 K, intrados T=360 K 

 

 

 

   

 

(b) Extrados T=360 K, intrados T=290 K 

 

 

Figure 4.17   Comparaison des coefficients de portance  (à gauche) et de traînée  (à droite) 

issus de calcul laminaire et de différents modèles de turbulence pour les deux cas  tests de 

température à la surface, M=0.018 et  Re = 1.67 x104 

 

 



CHAPITRE 5 SIMULATION NUMERIQUE D’UN SILLAGE TURBUL ENT 111 

Chapitre 5 

 

Simulation numérique d’un sillage turbulent 

courbé  
 

5.1 Introduction 

 

Ce chapitre est consacré à la simulation numérique d’un sillage turbulent courbé 

derrière un profil d’aile symétrique NACA0012 placé à l’intérieur d’un conduit avec courbure 

longitudinale. Le but principal est de mettre en évidence l’effet de la courbure longitudinale 

des parois de tube (convexe et concave) sur la structure et les caractéristiques de l’écoulement 

derrière le profil d’aile. Les domaines d’application de cette étude sont nombreux et variés, à 

savoir : les couches de mélange, les jets et les sillages. Dans le domaine de turbomachines, en 

particulier, l’écoulement autour des aubes des compresseurs et des turbines, consiste une 

application de grand intérêt pratique. Dans les écoulements externes, on peut citer comme 

exemple, le phénomène de sillage qui se produit dans le cas des ailes (3D) et des profils 

d’ailes (2D) à éléments multiples (multi-element wings and multi-element airfoils). Ces 

écoulements sont caractérisés par la présence des sillages complexes. Il se trouve qu’un 

élément peut être le siège et sous l’effet d’un sillage engendré par les autres éléments 

constituants l’avion. Ainsi, les performances et les caractéristiques aérodynamiques de l’aile, 

par exemple, peuvent être modifiées par rapport à celles d’un élément seul (interaction 

mutuelle aile et volet). 

 

Dans la littérature spécialisée, de nombreuses études, en particulier, expérimentales, 

ont été élaborées afin d’analyser les caractéristiques de l’écoulement dans les régions de 

sillage, en aval des profils d’ailes, plaques planes minces, ou même derrière des corps 

arrondis : cylindre par exemple. Cependant, la plupart des études sont limitées aux cas de 

sillage sans gradient de pression et sans l’effet de courbure longitudinale. Les premières 

études expérimentales qu’ont affranchis ces limites sont celles de Savil [121] , Koyama [122] 

et Nakayama [123]. Plus tard, une série d’expériences a été menée par Ramjee et al.[124-126] 
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et Talapurkara et al. [127,128] en utilisant différentes géométries, y a compris le profil d’aile 

NACA0012 et un cylindre, utilisées comme des corps générateurs de sillage. 

 

Récemment, les travaux expérimentaux de John et Schobeiri [129], Schobeiri et al. 

[130] et Starke et al.[131] peuvent être cités. Les auteurs ont utilisé la plaque plane comme 

générateur de sillage. Les études expérimentales citées précédemment mettent en évidence les 

différences existantes entre un sillage droit (sans courbure) et un sillage courbé. Il est évident, 

que la courbure de la géométrie de conduit, derrière le corps générateur de sillage, induit une 

dissymétrie autour de la ligne centrale de sillage, pour les profils des quantités moyennes et 

turbulentes. 

 

Contrairement aux études expérimentales, peu de travaux numériques ont été 

consacrés à la simulation du phénomène de sillage sous les effets de gradient de pression et de 

courbure longitudinale. Dans ce contexte,  on peut citer les travaux de Narasimhan et al. 

[132]. Les auteurs ont étudié numériquement, le sillage derrière le profil NACA0012, placé à 

l’intérieur d’un conduit courbé en utilisant le modèle ε−k . Une autre étude numérique en 

utilisant le même modèle de turbulence a été menée par Talapurkara et al. [133]. Les résultats 

obtenus ont été validés avec ceux de l’expérience pour un sillage courbé avec effet de gradient 

de pression adverse. Récemment, et toujours dans le même cadre, deux études numériques ont 

été élaborées afin de simuler un sillage turbulent et courbé derrière le profil NACA0012 [134, 

135]. Dans la première étude, les auteurs ont comparé différents modèles de turbulence, tels 

que : le modèle RSM et le modèle ε−k  standard avec ses deux variantes : RNG ε−k  et 

réalisable ε−k . Tandis que dans la deuxième, une simulation numérique en utilisant la 

technique LES a été adoptée. 

 

Dans notre étude, le même phénomène physique est simulé en utilisant les mêmes 

données géométriques et dans les mêmes conditions d’écoulement de l’expérience menée 

récemment par Piradeepan et Mokhtarzadah-Dehghan [136].Tous les calculs sont effectués en 

utilisant cinq modèles de turbulence dont il dispose le code CFD-FASTRAN [75]: le modèle 

algébrique de Baldwin-Lomax, le modèle à une équation de Spalart-Allmaras et les modèles à 

deux équations k-ε, k-ω et SST. Pour la discrétisation temporelle, un schéma complètement 

implicite, avec un CFL minimum de 2 et un CFL maximum de 20 est choisi. Tandis que, pour 

la discrétisation spatiale on a adopté, comme précédemment le schéma de Roe avec un 

limiteur type : MinMod. 
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5.2 Résolution numérique et conditions aux limites 

 

Sachant que tous nos résultats numériques sont comparés et validés avec ceux de 

l’expérience [136], il est très utile de rappeler ici les caractéristiques géométriques et les 

conditions dans les quelles s’est déroulée l’expérience. Les auteurs ont choisi le profil 

NACA0012 comme générateur de sillage à l’intérieur d’une soufflerie. L’écoulement est 

engendré par une soufflante centrifuge, puis accéléré par une section convergente avant 

d’arriver à la station où se trouve le profil d’aile. Ensuite, la courbure de sillage est engendrée 

par un conduit rectangulaire incliné d’un angle 90º par rapport à la section d’entrée (station 1). 

Les différentes stations, ainsi qu’une schématisation simplifiée de l’installation expérimentale 

sont illustrées par la figure 5.1. 

  

 Dans cette partie d’étude, on s’intéresse seulement à la simulation de la région du 

conduit courbé, en aval de profil d’aile NACA0012, qui est le siège de sillage courbé et 

l’étude est limitée au cas bidimensionnel. 

 

 Afin de mettre en évidence, l’effet des parois de tube, et réciproquement, l’effet de 

présence de profil d’aile sur la distribution  des profils des quantités moyennes et turbulentes, 

en particulier la répartition de pression, trois tests ont été effectués. Le premier, consiste à 

simuler le profil d’aile seul, dans l’air ambiant  avec un angle d’attaque nul. Le deuxième est 

consacré à la simulation de l’écoulement à l’intérieur du conduit courbé seul (sans profil 

d’aile). Le troisième, le plus compliqué, quant à lui est consacré à la simulation numérique de 

l’écoulement turbulent autour de profil NACA0012, placé à l’intérieur de conduit sous un 

angle d’incidence nul. Dans tous les trois cas tests, le nombre de Reynolds basé sur la corde 

de profil est Rec= 105 et l’intensité de turbulence I=0.3%. La corde de profil c=0.15 m. 

 

5.2.1 Profil d’aile seul (Ecoulement externe) 

 Le profil choisi est celui d’un profil symétrique NACA0012, d’une corde de 150 mm. 

La topologie de maillage choisie est de type C. La qualité de raffinement de maillage est celle 

utilisée dans le chapitre 4 (le maillage optimal G2). Les frontières du domaine de calcul sont 

fixées à 30 c, loin de la surface de profil et ça dans toutes les directions. Les conditions aux 

limites sont imposées de la même façon que dans les études précédentes (Chap.3 et Chap.4). 

Les données initiales en utilisant seulement le modèle de Baldwin-Lomax sont : 
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U=10 m/s, v=0, P=101325 Pa et T=300 K. 

 

5.2.2 Tube seul (Ecoulement interne) 

 Un maillage de 100x98 noeuds est choisi, un raffinement de maillage aux voisinage 

des parois convexe et concave est adopté (Y+< 1) (Fig.5.2). Les conditions aux limites sont 

celles d’un écoulement interne. A l’entrée (station 1), les conditions totales de pression et de 

température sont appliquées. A la sortie, une pression ambiante de 1 atm est imposée. Le 

champ initial d’écoulement est déduit des conditions totales, ainsi les grandeurs statiques sont 

fixées comme suit : 

U=10 m/s, V=0, P=105730 Pa et T=300K. 

 

 

5.2.3 Profil d’aile placé à l’intérieur d’un conduit rectangulaire 

  Ce dernier cas test est le plus compliqué par rapport aux deux cas tests précédents, 

surtout, au niveau de génération de maillage. Puisque d’une part, le problème exige de garder 

un maillage en C dans la région de profil d’aile et son sillage, en aval de bord de fuite avec un 

raffinement particulier au niveau de la surface de profil et aussi au niveau de sillage courbé 

afin de bien cerner le problème. D’autre part, un maillage quasiment perpendiculaire au 

niveau des parois de conduit et au niveau des frontières : entrée/sortie est une nécessité 

imposée par la géométrie et par la nature du problème. Ainsi, différents blocs (7 zones) sont 

utilisés pour faire face à cette difficulté. Une vue détaillée de maillage est illustrée par la 

figure 5.3. Du point de vue raffinement de maillage, et afin de minimiser le temps de calcul, 

surtout pour le traitement  3D (n’est pas inclus dans cette étude), le raffinement est adopté au 

voisinage de profil d’aile et le long de sillage courbé derrière le profil. Cependant, aux parois 

de tube, le maillage est un peu grossier. Ainsi un maillage bidimensionnel de 19328 mailles 

est choisi. Le premier bloc  de  maillage de topologie C, autour de profil  est modélisé par 

4000 mailles. Cinq modèles de turbulence : Baldwin-Lomax, Spalart-Allmaras et les modèles 

à deux équations k-ε, k-ω et SST sont utilisés avec prise en compte de la condition de 1≈+Y  

pour les quatre modèles nécessitant un raffinement de maillage à la paroi de profil (BL, SA, 

k-ω et SST)  et Y+>50 pour le modèle de k-ε. Tandis qu’au voisinage des parois de conduit, 

1≈+Y 00  pour tous les modèles de turbulence. Les conditions aux limites sont celles de 

l’écoulement interne, exactement comme le cas d’un conduit seul (sans profil d’aile). De 

même pour la génération de champ initial. Les valeurs initiales de l’énergie cinétique 
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turbulente k, sa dissipation ε et la dissipation spécifique ω sont obtenues à partir de la vitesse 

de l’écoulement U et l’intensité de turbulence I, en utilisant les relations suivantes : 

 

( )25.1 UIk ×= ,  
H

k

125.0

2
3

=ε  ,   et 
k

εω =   

 

Sachant que : U=10 m/s, V=0 et I=0.003,  on obtient : k=0.00135 m2/s2, ε=0.00087 m2/s3 et 

ω=0.64319 s-1. 

 

Pour le modèle de Spalart- Allmaras : laminaire100µµ =t =1.842 x10-3 kg/(m.s) 

H = 457mm (la hauteur de conduit) 

 

 

 

 Figure 5.1 Schématisation simplifiée de l’installation expérimentale [136] 
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Figure 5.2 Maillage structuré de conduit 100x98 

 

 

 

 

 

Figure 5.3 Maillage de profil d’aile NACA0012 placé à l’intérieur du conduit 
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5.3 Résultats et discussion 

  

Afin de montrer l’effet de sillage sur les caractéristiques du profil d’aile, on a simulé 

en premier lieu l’écoulement turbulent autour d’un profil seul à l’air ambiant pour un angle 

d’attaque nul. Le calcul à l’aide de modèle de Baldwin-Lomax, montre bien que la différence 

de pression entre l’extrados et l’intrados de profil est nulle pour un profil symétrique à un 

angle d’attaque nul (Fig.5.4). Par conséquent, la force de portance est nulle. On remarque 

aussi sur la même figure que les profils de champ de vitesse dans le sillage, en aval de bord de 

fuite sont symétriques. 

 

 En deuxième lieu, on a tracé l’évolution de la pression et de la vitesse pour un 

écoulement à l’intérieur d’un conduit courbé (sans profil d’aile). Le but est de voir l’effet de 

la courbure longitudinale, indépendamment de celui de gradients de pression engendrés par le 

placement d’une paroi courbée à l’intérieur du tube. D’après la figure 5.5, il est évident que 

l’écoulement s’accélère au voisinage de la paroi convexe du tube. Au voisinage de la paroi 

concave, l’écoulement au début marque un ralentissement (un retard) par rapport à celui de la 

paroi convexe, mais il s’accélère par la suite. Ce phénomène est confirmé à travers la carte de 

cœfficient de pression. Une dépression maximale est constatée à la station 3 (angle 45º) au 

voisinage de la paroi convexe. En se déplaçant le long du tube vers la sortie, on remarque que 

l’effet de la courbure devient de plus en plus faible, à partir de la station 4 (angle 90º). 

 

 La dernière étape de cette simulation est le calcul de sillage courbé sous l’effet de 

gradients de pression engendrés par le placement de profil d’aile NACA0012. Avant de 

comparer les différents modèles de turbulence, on a jugé de tracer d’abord, la répartition 

unidimensionnelle de coefficient de pression le long de la surface de profil d’aile (Fig.5.6). Le 

résultat est obtenu, en utilisant le modèle de Baldwin-Lomax. Malgré que la géométrie est 

symétrique, avec un angle d’incidence nul, il existe une différence de pression entre l’intrados 

et l’extrados, contrairement au cas précèdent, d’un profil d’aile libre.  Cette différence de 

pression est responsable de l’amélioration de la portance pour les ailes. C’est pourquoi, les 

avions sont équipés des éléments, nommés : volets ou hypersustentateurs ; l’utilité est donc 

d’augmenter la force de sustentation, plus spécialement au décollage.  
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(a) 

 

 

      

(b) 

Figure 5.4 Ecoulement externe autour d’un profil NACA0012, incidence nulle 

(a) Coefficient de pression, (b) Champ de vitesse 
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(a)        (b) 

 

 

 

(c) 

 

Figure 5.5 Ecoulement interne dans un conduit courbé (sans profil d’aile) 

Calcul Baldwin-Lomax 
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(a) 

 

 

 

 

(b) 

Figure 5.6 Ecoulement turbulent autour d’un profil d’aile placé à l’intérieur d’un conduit 

courbé : Modèle de Baldwin-Lomax  (Incidence=0º) 

(a) Coefficient de pression 

(b) Champ de vitesse    
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La dernière étape de calcul sert à la comparaison des résultats issus des cinq modèles 

de turbulence. Tous les modèles, à l’exception de modèle k-ω, prédisent l’évolution du champ 

de pression. Comme l’indique la figure 5.7, le sillage de profil d’aile se développe dans la 

région courbée, en aval de bord de fuite. Cette région est caractérisée par un champ de 

pression non uniforme. La couche limite sur la paroi convexe reste mince, tandis que sur la 

paroi concave, la couche limite a tendance d’être épaisse. De même, sur la surface de profil, 

généralement tous les modèles (sauf le modèle k-ω), prédisent les mêmes allures de 

coefficient de pression, ayant une répartition non symétrique entre la surface supérieure et la 

surface inférieure du profil. 

 

En ce qui concerne, la validation avec l’expérience, on a comparé, en premier lieu, la 

distribution du  coefficient de pression  le long de la surface de profil d’aile, obtenue, en 

utilisant les cinq modèles de turbulence avec les valeurs expérimentales (Fig.5.8) [136].En 

deuxième lieu, les répartitions de coefficient de pression sur les parois : convexe et concave  

du conduit courbé, en présence du profil d’aile, sont comparées avec celles de l’expérience 

(Fig.5.9) [136].  La figure 5.8 montre que tous les modèles, à l’exception de modèle k-ω, 

donnent des allures de Cp semblables, mais pas confondues. Le seul modèle qui est capable 

de prédire correctement (qualitativement) le coefficient de pression est le modèle SST ; il 

donne des valeurs très proches de celles de  l’expérimentation. De même pour la répartition de 

pression le long des parois convexe et concave du conduit (Fig.5.9). Les modèles de 

turbulence de Baldwin-Lomax et  SST prédisent des valeurs proches de celles de 

l’expérimentation, sauf dans la région de séparation, en aval de la station 4, le long de la paroi 

convexe (voir la courbe expérimentale). Sur le graphe 5.9, X désigne l’abscisse curviligne le 

long des parois de tube,  et H, la longueur de référence, qui désigne la hauteur du conduit 

(H=0.457 m). 
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(a) k-ε                                           (b) k-ω 

    

(c) SST      (d) BL 

 

 

 

 

( e) SA 

Figure 5.7 Sillage courbé en présence d’un profil d’aile- Comparaison des modèles de 

turbulence 
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Figure 5.8 Répartition de coefficient de pression le long de la surface de profil d’aile  
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Figure.5.9 Répartition de coefficient de pression sur les parois : convexe et concave du 

conduit 
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Conclusion 
 

 Le calcul des écoulements turbulents reste un des enjeux majeurs de la mécanique des 

fluides. Grâce à l’augmentation de la puissance des calculateurs, des progrès importants ont 

été faits dans ce domaine. 

 

 Dans cette étude, différentes simulations numériques ont été effectuées afin de mettre 

en évidence quelques aspects physiques liés étroitement au domaine d’aérodynamique 

appliqué aux avions. Sachant que les phénomènes physiques sont nombreux et variés  selon 

les conditions de vol à savoir, le régime de vol conditionné par la valeur de nombre de Mach 

et le nombre de Reynolds caractérisant la nature d’écoulement : laminaire ou turbulent. 

L’objectif principale de cette thèse est de comparer  différents modèles de turbulence en 

résolvant les équations de Navier-Stokes moyennées RANS gouvernant l’écoulement 

compressible, visqueux et turbulent autour d’une paroi courbée (aile ou un profil d’aile 

d’avion). Pour se faire, l’étude est subdivisée en trois grosses parties de calcul et les cas traités 

sont : écoulement transsonique visqueux à haut nombre de Reynolds autour d’un profil d’aile 

avec et sans décollement,  l’étude de l’effet thermique sur les performances aérodynamiques 

des microdrones, conjointement avec un calcul turbulent,  et enfin la simulation numérique de 

sillage derrière un profil d’aile placé à  l’intérieur d’un conduit courbé. 

 

 Tous les calculs ont été effectués  par le code commercial CFD-FASTRAN et tous les 

maillages sont générés par le mailleur CFD-GEOM, dont les quels il dispose le Laboratoire de 

Mécanique et d’Energétique d’Evry  LMEE (France)  où ce présent travail a été réalisé. Etant 

donné que chaque partie a ses particularités physiques et géométriques, on a jugé de présenter 

dans ce qui suit la conclusion de chaque partie, séparément des autres. 

 

Ecoulement transsonique turbulent à haut nombre de Reynolds: 

 

  Dans cette partie, des calculs  ont été effectués pour simuler des écoulements 

transsoniques turbulents autour d’un profil NACA0012 et autour de l’aile 3D ayant comme 

profil de base le NACA0012. Des études préliminaires sont faites pour l’étude de raffinement 

de maillage, ainsi que pour l’effet de la localisation des frontières externes délimitant le 
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domaine de calcul. En deuxième lieu, une investigation numérique des trois cas tests  incluant 

les écoulements transsoniques avec et sans décollement en utilisant cinq modèles de 

turbulence est présentée en détail. Les modèles de turbulence utilisés sont : Baldwin-Lomax, 

Spalarat Allmaras, k-ε, k-ω et SST sont évalués et validés pour chaque test en comparant la 

distribution de coefficient de pression Cp, les coefficients de portance et de traînée avec ceux 

de l’expérience. L’étude montre que tous les modèles de turbulence donnent des résultats 

satisfaisants pour les  écoulements transsoniques sans décollement. Cependant,  pour des 

écoulements avec des ondes de chocs intenses provoquant un décollement de la couche limite, 

tous les modèles testés sont incapables de prédire correctement l’abscisse de l’onde de choc. 

Les calculs montrent également que le modèle de turbulence SST k-ω offre des bons résultats 

en terme de coefficient de portance pour tous les trois cas tests. 

 

 Les résultats numériques, ainsi que l’expérimentation menée par Harris [96], indiquent 

que le coefficient de traînée n’est pas vraiment très sensible aux variations de Mach pour des 

régimes transsoniques faibles. En augmentant le nombre de Mach (M∞> Mdd), l’écoulement 

transsonique devient très intense et le cœfficient de traînée augmente rapidement. 

 

 

 

L’étude de l’effet thermique pour les microdrones 

 

 Dans cette partie d’étude, des calculs avec et sans effet thermique ont été  effectués 

pour simuler des écoulements subsoniques à faible vitesse autour des ailes et des profils 

d’ailes équipant les microdrones fonctionnant à bas nombre de Reynolds. En bidimensionnel 

(2D), le profil NACA0012 est choisi vu la disponibilité des résultants expérimentaux. En 

tridimensionnel (3D), les calculs sont effectués autour d’une aile rectangulaire ayant comme 

section de base  le profil NACA0012 , de faible allongement AR=2 et pour un seul angle 

d’attaque α=0º, juste pour confirmer les résultats issus de calcul 2D avec et sans effet 

thermique. Cette étude révèle et met en évidence beaucoup d’aspects pratiques très importants 

qui peuvent être résumés dans ce qui suit : 

 

• L’activation de l’écart thermique par refroidissement de l’extrados et l’échauffement 

de l’intrados de profil d’aile ou de l’aile  induit une augmentation de la portance et la 
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diminution de la traînée. Ce qui conduit à l’augmentation de la plage de 

fonctionnement, surtout pour des angles d’attaques élevés au voisinage de l’angle de 

décollement. 

•  L’effet thermique est plus accentué pour MAV (Re<3x105). Cependant, pour des 

profils  à  échelle réelle fonctionnant à un nombre de Reynolds élevé (full-scale), cet 

effet devient pratiquement négligeable car l’épaisseur de la couche limite dynamique 

et thermique est très petite comparée à la corde de profil. 

• Le calcul laminaire sans aucun modèle de turbulence donne des résultats satisfaisants 

seulement pour des valeurs modérées de l’angle d’attaque. Cependant, pour des 

valeurs élevées d’angle d’attaque, le calcul diverge même pour des faibles nombres 

CFL. 

• Tous les modèles de turbulence testés sauf le modèle k-ω donnent des résultats 

comparables et en accord avec ceux de l’expérience. D’après les résultats obtenus, le 

modèle de Spalart-Allmaras est recommandé dans le cas où l’extrados est refroidi et 

l’intrados est chauffé. Tandis que le modèle de Baldwin-Lomax est recommandé dans 

le cas  inverse (l’extrados est chauffé et l’intrados est  refroidi). 

 

 

Sillage courbé avec effet de gradients de pression  

 

Cette troisième partie est consacrée à la simulation numérique d’un sillage courbé 

derrière un profil d’aile symétrique NACA0012, placé sur l’axe,  selon la ligne longitudinale 

centrale, à l’intérieur du conduit. L’objectif, est de mettre en lumière l’effet de la courbure 

longitudinale des parois, convexe et concave de tube sur le comportement de l’écoulement, 

ainsi sur les caractéristiques aérodynamiques de profil d’aile. Cette étude révèle beaucoup 

d’aspects pratiques très importants, dont les points forts sont  résumés dans ce qui suit : 

 

• Les calculs ont montré que, pour un profil d’aile symétrique se trouvant à l’intérieure 

d’un tube courbé, contrairement à un profil symétrique  libre, peut être le siège d’un 

gradient de pression, engendré entre l’extrados et l’intrados, même à un angle 

d’incidence nul. Ceci, conduit à la création  de la force de sustentation (portance). De 

point de vue pratique, cette étude nous a permis de mettre en valeur l’effet de sillage 

aérodynamique, plus spécialement dans les applications aéronautiques (ailes-volets). 
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• Le sillage de profil d’aile se développe dans la région courbée, en aval de bord de 

fuite. Cette région est caractérisée par un champ de pression non uniforme. La couche 

limite sur la paroi convexe reste mince, tandis que sur la paroi concave, la couche 

limite a tendance d’être épaisse. 

 

• Tous les modèles, à l’exception de modèle k-ω, prédisent l’évolution du champ de 

pression. Du point de vue précision, le modèle SST, est  le seul, qui est capable de 

prédire correctement (qualitativement) le coefficient de pression le long du profil 

d’aile ; il donne des valeurs très proches de celles de  l’expérimentation.  

   

Comme perspectives, d’après l’étude de Stanford et al. [117], l’utilisation d’une aile 

flexible pour les microdrones augmente les performances aérodynamiques  de 20 à 30% par  

rapport au cas d’une aile rigide, donc il est très intéressant d’étudier le comportement d’une 

aile ou un profil d’aile flexible  soumis à l’effet thermique pour améliorer d’avantage 

l’efficacité aérodynamique,  en faisant appel aux méthodes de couplage fluide/structure. De 

même, pour les écoulements  transsoniques, il est très utile de tenir en compte les vibrations et 

le comportement de la structure des avions transsoniques, dues principalement au phénomène 

de décollement, induit par l’interaction onde de choc-couche limite.  

 

Enfin, les résultats obtenus ont fait l’objet d’une publication internationale [137] , et 

d’une autre publication qui est soumise à la revue internationale « Numerical Heat Transfer, 

Part A [138] (acceptée pour publication).                     
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Annexe A 
 

 

Exemple de génération de maillage par CFD-

GEOM [76] 
 

A.1 Maillage structuré 

 

Le premier pas de génération de maillage autour d’un profil d’aile, par exemple le 

NACA0012, est de connaître les points coordonnées définissant la courbe de la géométrie ; en 

bidimensionnel : x et y de chaque point. Comme le montre la figure (A.1), la géométrie, ainsi 

que la topologie de maillage sont engendrées, en utilisant le mailleur CFD-GEOM. Les 

frontières du domaine de calcul sont discrétisées par création des segments, en appliquant la 

loi de tangent hyperbolique. Ensuite, les trois faces sont obtenues : la face supérieure, 

inférieure, et la partie sillage, en aval de profil d’aile (Fig.A.2).  

 

La figure A.3 illustre le maillage structuré résultant et un zoom de la région de bord 

d’attaque. Trois blocs sont engendrés, en utilisant les trois faces de maillage (Fig.A.4). La 

dernière étape est de sauvegarder le maillage sous deux formats ; en format GGD pour le 

CFD-GEOM, et un format DTF, exporté vers le code CFD-FASTRAN pour une utilisation 

ultérieur lors de la simulation  numérique. 
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Figure A.1 La géométrie de profil d’aile NACA 0012 et la topologie de domaine de calcul 
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Figure A.2 Discrétisation des courbes frontières et les faces engendrées autour de profil 

NACA0012 
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Figure A.3 Le maillage structuré obtenu avec zoom de la région de bord d’attaque  
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Figure A.4 Maillage structuré autour de NACA0012 avec 3 blocs bidimensionnels 
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Figure A.5 Sauvegarde de maillage structuré résultant sous format GGD et DTF 

 

 

A.2 Maillage instructuré 

Comme le cas de maillage structuré, on a choisi le profil NACA 0012. On commence 

tout d’abord par la création de la géométrie de profil d’aile, en connaissant bien sûr  les 

coordonnées x et y des points définissant la géométrie du profil d’aile. A l’aide des outils de 

génération de points et de courbes, on obtient facilement la géométrie de profil, ainsi que le 

domaine délimitant le domaine de calcul, en maillage instructuré (Fig.A6). Les courbes 

frontières sont discrétisées en créant des segments, avec une  loi de distribution de nœuds, 

type : hyperbolique tangent. La géométrie, ainsi que le domaine extérieur obtenus sont 

illustrés par la figure A.7. La surface délimitant le domaine de calcul est engendrée, en 

utilisant quatre courbes (Fig.A.8). Finalement, le maillage instructuré est obtenu à l’aide de 

groupe de surfaces ouvertes (Fig.A.9). Sur la figure A.10, on a présenté le maillage instructuré 

(triangulaire) obtenu, ainsi que un zoom de maillage de la région de bord d’attaque. Le 

maillage résultant est sauvegardé sous deux formats, un format pour le CFD-GEOM (*.GGD) 

et l’autre (*.DTF) pour une utilisation ultérieure lors de calcul par le code CFD-FASTRAN 

(Fig.A.11). 
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Figure A.6 La géométrie du profil d’aile et les frontières délimitant le domaine de 

calcul en maillage instructuré   
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Figure A.7 Discrétisation des courbes  frontières délimitant le  domaine de calcul autour de 

profil NACA 0012 



ANNEXE A EXEMPLE DE GENERATION DE MAILLAGE PAR CFD- GEOM 

 

147 

 

 

 

 

 

Figure A.8 Création de la surface maillée en maillage instructuré 
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Figure A.9 Création de groupe des surfaces ouvertes et de domaine de maillage  

instructuré 
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Figure A.10 Maillage triangulaire (instructuré) autour de profil NACA0012, avec 

zoom au bord d’attaque. 
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Figure A.11  Sauvegarde de maillage instructuré résultant sous format GGD et DTF  
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Annexe B 
 

 

Résultats des calculs de plaque plane 
 

  Afin de tester la robustesse du code CFD-FASTRAN [75], nous avons jugé de 

présenter dans cette annexe, quelques résultats relatifs au cas d’une plaque plane. Cette 

géométrie est choisie, du fait qu’elle est standard, et même la validation avec des solutions 

analytiques est possible, à travers la solution auto semblable de Blasius. Dans une première 

étape, nous avons comparé les résultats numériques issus d’un calcul laminaire avec ceux de 

Blasius. En deuxième étape, nous avons validé les résultats de  calcul turbulent, en utilisant 

trois modèles de turbulence : k-ε, k-ω et Baldwin-Lomax avec ceux de la théorie et de 

l’expérience [69]. 

 

B.1 Calcul laminaire 

 Pour le cas laminaire, le nombre de Mach =0.3, et le nombre de Reynolds Re=5x105.  

Les valeurs dimensionnelles de la vitesse, la pression et la température sont respectivement : 

U=104.2 m/s, P=7586.7 Pa, et T= 300 K. Le calcul laminaire exige un maillage raffiné à la 

paroi (Y+ est approximativement 1), le maillage utilisé, ainsi que les dimensions de la plaque 

et du domaine de calcul sont illustrés par la figure B.1. 

 

 

 

Figure B.1 Maillage pour une plaque plane (150x101) 
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 La plaque est de longueur unité. Le bord d’attaque de la plaque est pris comme origine 

(x=0), et le domaine à l’infini amont est localisé à (x= -2 m). La solution laminaire est 

obtenue avec un maillage de 150x101 nœuds. La convergence est atteinte  après 3000 

itérations, avec un CFL max =10. La figure B.2 montre la répartition de coefficient de 

frottement et de profil de vitesse. On remarque que les deux allures (calculée : CFD et 

théorique : Blasius), que ce soit pour le coefficient de frottement, ou pour  la vitesse sont 

confondues. De même pour les valeurs de coefficient de traînée CD, sont égales. On rappelle 

ici les formules théoriques des coefficients Cf et CD pour une plaque plane laminaire, d’après 

Cousteix [69] : 

x

fC
Re

664.0=  et 
l

DC
Re

328.1=  

xRe et lRe  : nombres de Reynolds basés respectivement, sur x et sur la longueur 

caractéristique de la plaque plane l .  

 

(a) Coefficient de frottement 

 

(b) profil de vitesse 

Figure B.2 Plaque plane laminaire  



ANNEXE B RESULTATS DES CALCULS DE PLAQUE PLANE 153 

B.2 Calcul turbulent 

 Pour le cas turbulent, le nombre de Mach =0.3, et le nombre de Reynolds Re=5x106. 

Les conditions d’écoulement sont les mêmes que celles du cas laminaire, sauf, la pression 

P=75867 Pa. Trois modèles de turbulence sont testés : k-ε, k-ω et Baldwin-Lomax. Puisque le 

modèle k-ε utilise des lois de paroi, ce qui exige des valeurs de Y+ un peu élevées (au 

voisinage de 50). Afin de voir l’effet de Y+ sur les valeurs pariétales, la figure B.3a montre la 

répartition de coefficient de frottement en fonction de nombre de Reynolds, pour diverses 

valeurs de Y+. On remarque que les allures sont en bon accord avec celles de la théorie et de 

l’expérience [69], pour toutes les valeurs de Y+, mais la valeur Y+=150 donne des résultas 

meilleurs par rapport aux autres valeurs. La figure (B.3b) montre l’évolution de profil de 

vitesse dans la couche limite u+ (vitesse adimensionnée, voir le chapitre 2) en fonction de la 

variable adimensionnée Y+. Les trois régions citées précédemment (Chap.2) sont prédites 

pour toutes les valeurs testées de Y+, ainsi que, sont en bon accord avec celles de la théorie et 

de l’expérience.  Pour une plaque plane turbulente, les coefficients de frottement et de traînée 

sont définis par les relations [69] : 

 

( )x
fC

Re06.0ln

455.0
2

=  et ( )l
DC

Re06.0ln

523.0
2

=  

 

 

 

 

(a)  Coefficient de frottement              (b) Profil de vitesse 

 

Figure.B.3 Plaque plane turbulente- modèle k-ε 
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 Pour les deux modèles k-ω et Baldwin-Lomax, le même raffinement de maillage est 

utilisé. Ces modèles exigent une valeur de Y+ très proche de l’unité. Le temps de calcul est 

relativement élevé par rapport au modèle k-ε. Les résultats obtenus sont illustrés sur les 

figures B.4 et B.5. D’une manière générale, les deux modèles prédisent des résultats, en bon 

accord avec la théorie et l’expérience. 

 

 

(a) Coefficient de frottement  

 

 

(b) Profil de vitesse 

Figure B.4 Plaque plane turbulente- modèle k-ω 
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(a) Coefficient de frottement 

 

 

 

(b) Profil de vitesse 

 

Figure B.5 Plaque plane turbulente- modèle Baldwin-Lomax (BL) 

 


