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Résumé

Cette thése porte sur la simulation numériqueédesilements turbulents en utilisant
différents modeles de turbulence issus de 'ap@dRANS. Trois cas tests d'écoulements
qui trouvent leur application dans le domaine aguatique, en particulier 'aérodynamique
des avions ont été étudiés en détail. Le premiexr test concerne |'aérodynamique
transsonique appliquée aux avions dont la vitegsesiaant la vitesse du son. Par conséquent,
les écoulements résultants sont caractérisés manambres de Mach et des nombres de
Reynolds tres élevés. L’objectif principal, estsiimuler le phénomeéne d’interaction onde de
choc-couche limite, conduisant a la séparationadeoliche limite (décollement) au pied de
choc. L’'analyse a été faite en étudiant I'écouleimenbulent autour des géométries des
profils d’ailes (2D) et des ailes (3D) de type NAGTA 2.

Le deuxieme cas test est consacré a l'aérodynanmg faible nombre de Mach et a
bas nombre de Reynolds. Ce type d’écoulement treaxeapplication dans les écoulements
externes dans les petits avions de faible allongérappelés « Micro-drones » ou MAV
(Micro Air Vehicles). Sachant que ce type d’avismiffre beaucoup de la limitation de la
marge de fonctionnement a cause de leur faibleorapprtance/trainée (finesse), I'objectif de
cette présente étude et d’améliorer les perforngatkes caractéristiques aérodynamiques en
introduisant I'effet thermique par génération dgmnadient de température entre I'extrados et
l'intrados de l'aile. La simulation numérique a daite d’'une maniére détaillée pour un profil
NACAO0012 en bidimensionnel (2D), puis en tridimemsiel (3D), autour d’'une aile de faible

allongement (AR=1).

Le dernier cas test, porte sur la simulation niguoérd’un sillage courbé soumis a un
gradient de pression. Les domaines d’applicatiot sombreux, plus spécialement, le cas des
eléments multiples ; profils ou ailes d’avions (tirelements wings or multi element airfoils),
par exemple, l'interaction mutuelle entre I'aileles volets a travers le sillage engendré par
l'aile. Dans tous les trois cas tests, tous lefcuts ont été effectués a I'aide de code CFD-
FASTRAN. Le code dispose de cing modéles de tunmgle le modéle algébrique a zéro
équation de Baldwin-Lomax, a une équation de SpAlanaras et les trois modeles a deux
équations de transporki—¢, k-« etk -a SST.

Mots clés :Transsonique, Micro drones, modeles de turbulgren@i courbée, sillage



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 am 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 ssmulation
was carried in detail for the NACAO012 airfoil, in two dimension (2D), followed by three-
dimensional (3D), around awing 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 al 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

equationsmodels.k —¢ ,k—a and k-« SST.

Keywords: Transonic, Micro air vehicles, turbulence models, curved wall, wake
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INTRODUCTION 1

| ntroduction

L’aérodynamique est I'une des branches de la niggardes fluides. Elle est plus
spécialement réservée aux études de I'écoulemebdidesurtout autour d’une aile d’avion
ou autour d'un profil d'aile bien que ses applioa deviennent de plus en plus étendues

(génie civile, turbomachines...).

Lorsqu’on aborde le domaine de I'aérodynamiqudeeta mécanique en général, un
nombre devient vite incontournable : c’est le noenthe Reynolds (noté Re), qui caractérise le
rapport entre les forces d’inertie et les effetslaleviscosité moléculaire. Ce nombre peut
varier de maniere tres importante suivant le typeallement étudié. Ainsi, dans le cas d’'un
avion de transport civil en vol de croisiére, leniwe de Reynolds sera de I'ordre dé,10
tandis qu'il est de I'ordre de 1000 dans le cad'@mulement du sang dans une artere. Au
dessus d'un certain nombre de Reynolds critiquanfme de Reynolds de transition),
I'écoulement n’a plus le caractére laminaire, dit tie la présence de fluctuations et

I’écoulement devient alors turbulent.

De nombreux écoulements observés dans la natwtanstle domaine aéronautique
sont turbulents et ne posséde pas les propriétésgilne laminaire et sont, par conséquent, le
siege d'instabilités conduisant au régime turbuleéatturbulence a la particularité de ne pas
étre une propriété du fluide, mais un régime d'émment. Cet état d’écoulement, fortement
rationnel, apparait lorsque le nombre de Reynabddsespondant est grand et se manifeste par
le caractere aléatoire ou fluctuations spatialdsraporelles des grandeurs (pression, vitesse,
masse volumique et énergie) et par la forte tridisnennalité du champ de vitesse instantane,
méme pour un champ bidimensionnel en moyenne. ltaleénce est basée sur la notion de
transfert d’énergie, laquelle est extraite du moumet moyen aux grandes échelles (dites
échelles intégrales) ayant pour dimension caratigue /vers les structures de taille
inferieure, jusqu’aux tourbillons de Kolmogorov pguetre dissipée en chaleur. Ce transfert
porte le nom de cascade d'énergie. La taille caratigue des plus petites structures

dynamiques présentes dans I'écoulementéappelée échelle de Kolmogorov).

La connaissance précise des phénomenes physigsesla turbulence, intervenant a

I'intérieur ou autour d’'un élément donné, est néage a I'industriel qui veut concevoir ou
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dimensionner cet élément (aile d’avion, aube diumkine, nacelle, etc). L'étape préliminaire
lors de la conception d’'une aile d’avion par exempepose sur les tests en soufflerie, or
ceux-ci sont colteux et exigent beaucoup de teBips. que ces experiences soient dans la
plupart des cas indispensables a la compréhens®mlienomenes physiques, la simulation
numérique demeure un moyen abordable du point de coilt et permet de maniére
relativement simple et rapide de multiplier les ades calculs. Aussi, les simulations
numeriques sont elles présentes dans toutes leegltke conception, constituant ainsi un

complément a I'exploration expérimentale.

La description correcte des écoulements turbulaippose donc de calculer lors de la
résolution numeérique des équations de Navier-Stokgtes les structures, c’est-a-dire aussi

bien celles de taill¢ que celles de taille. Ce type de simulation, ou toutes les échelleside

turbulence sont calculées, porte le nom de Sinmrdatlumérique Directe (ou DNS en
anglais). Il en résulte des maillages excessivewanmineux qui, malgré, une amélioration
significative des ressources informatiques, empécle mise en ceuvre des DNS sur des
configurations industrielles complexes. Des lors, tgpe de traitement est destiné aux
géomeétries simples a faibles nombres de Reynoldsstd [imité a des études fondamentales

de recherche en turbulence.

Il existe toutefois une technique de calcul intédmire entre le calcul direct et
I'approche statistique. Cette méthode consiste i@s@udre que les plus grandes échelles, les
petites structures faisant quant a elles I'objandhodéle de sous-maille. Il s’agit donc d’'une
simulation numeérique des grosses structures tumtegdelLES (Large Eddy Simulation),
justement celles qui seraient le plus difficile adéliser. Cette démarche permet de traiter des
écoulements plus complexes et a nombre de Reyalddé et commence a susciter un intérét
industriel. Mais, méme si la Simulation des Grandeshelles permet une réduction
significative du co(t de calcul par rapport aux DN8n application est toutefois limitée de

par la taille des maillages qui demeure encoreitnmortante.

L’approche la plus communément utilisée dans listde reste I'approche statistique
gu’est historiquement la premiére approche déveéepRklle repose sur la décomposition des
grandeurs de I'écoulement en une valeur moyennaefluctuation : c’est 'approche RANS
(Reynolds Averaged Navier-Stokes). Le passage @dgenne des équations de Navier-

Stokes fait apparaitre des termes inconnus, lelatons turbulentes. Il s’agit, pour la
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dynamique, des tensions de Reynolds et pour lanifgae, des flux de chaleurs turbulents.
Boussinesq [1] & la fin du Xf¥*®siécle propose d'assimiler les effets de la tuwbok & des
effets visqueux par le concept de la viscositéuignite. Cette analogie reste toujours a la base
de nombreux modeles utilisant des équations depoah et une approche statistique. Cette
technique fat initialement appliguée a la résohutia’écoulements bidimensionnels
stationnaires, mais avec l'apparition des calculstele plus en plus puissants a permis, au
début des années quatre vingt, d’appliquer I'agpEo&®ANS au calcul instationnaire
bidimensionnel [2] avec un maillage comportant f6ints, puis au calcul 3D instationnaire
pour un maillage comportant 1points au milieu des années quatre-vingt dix estde début
d’application des méthodes URANS (Unsteady Reynéidsraged Navier-Stokes). Malgré
que les deux approches RANS et URANS sont moinsige® que les deux approches
précédentes DNS et la LES mais restent les pluslables d’'un point de vue codt, simplicité
et rapidité et se sont donc celles qu’on rencoletiglus souvent dans I'industrie et dans les

codes de calcul a caractére commercial.

Cependant, lors de simulation des décollemenp®iitants qui se manifestent dans le
cas des géométries complexes, les approches classidilisant les équations de Navier-
Stokes moyennées trouvent rapidement leurs limides.recherches ont été orientées vers le
développement des méthodes hybrides, a savoir acbed Eddy Simulation (DES),
(Simulation des Tourbillons Détachés en franc&g}te derniére a été proposee par Spalart et
al. [3] en 1997, basée sur la combinaison des agastdes méthodes URANS classiques et la
méthode LES. Dans cette approche, les régions aesspsont simulées en résolvant les
équations de Navier-Stokes moyennées, tandis gioentaulation LES est conservée dans le
reste de I'écoulement. Les premiers résultats @nblétenus avec le modele a une équation de
Spalart- Allmaras, mais le principe de la DES pétre appliqué a tous les modéles de

turbulence [4].

Les objectifs de cette thése est de valider I'apipgoRANS, en utilisant différents
modeles de turbulence sur des configurations aptegttre en évidence ses qualités et ses
défauts par le traitement de plusieurs cas praticalant des écoulements a faible nombre de
Reynolds et a faibles vitesses aux écoulememsgoniques de grandes vitesses et a hauts
nombres de Reynolds. Le premier chapitre est coéisacune étude bibliographique des
différentes vois et approches de la turbulenceadera principalement les avantages et les

inconvénients de chague méthode.
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Le deuxieme chapitre s’attachera tout d’abordppeter les équations de base des
écoulements turbulents. Par la suite, les notiendéatollement de la couche limite (avec et
sans gradient de pression) seront citées, et firaiela méthode de résolution numérique des
équations de Navier-Stokes moyennées avec disoustgocode de calcul utilisé : CFD-
FASTRAN [75] et son mailleur CFD-GEOM [76] seromépentées.

Le troisieme chapitre quant a lui est consacrémdaentation et a I'interprétation des
résultats numériques issus des calculs bidimensisret tridimensionnels des écoulements
transsoniques turbulents, respectivement autoun ghofil d’aile NACAO0012 et l'aile 3D

ayant comme profil de base NACA0012.

Le quatrieme chapitre est I'objet des résultatsissde la simulation numérique

d’écoulement autour des microdrones, avec et dégtsleermique.

Le cinquiéme chapitre est consacré a la simulateta région de sillage derriere un
profil NACA0012, en tenant en compte des effetgdalients de pression et de la courbure

de sillage.

Enfin, la conclusion permettra de récapituler lé&ents résultats obtenus au cours

de I'étude et des perspectives seront égalemepogpées.
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Chapitre 1

Synthese bibliographique

Dans les applications industrielles, en particulier domaine aéronautique, de
nombreux écoulements sont turbulents : on peut n@msidérer que la plupart du temps,
sera ou finira par devenir turbulent. La comprélemsglu comportement de ces écoulements
est donc tres importante dans de nombreux domaieas,particulier ceux liés a

I'aérodynamique des avions.

Il n’existe pas une théorie générale explicativepl@nomene de turbulence mais de
nombreuses théories partielles et incomplétes. iR@mthéories, certaines, si elles sont trés
rudimentaires et tres limitées, n’en demeurentrpass utiles a une approche industrielle,
d’autres plus évoluées, exigent des développemmathématiques plus importants. Les
approches sont donc nombreuses et diverses :Halénce est une discipline en évolution
constante qui s’enrichit sans cesse de matériauxeamx. Comme on le verra ultérieurement,
dans le cas d’écoulements turbulents, les équadiemgavier-Stokes instationnaires sont non-
linéaires. Du point de vue de leur résolution, éelplique donc des ressources mémoire et
des temps de calcul trés importants. Dans le bgirdplifier cette résolution et dans le cadre
de cette synthese bibliographique, on fait donebpples 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 numériquelirecte (SND)

Pour réaliser une simulation compléte (DNS), il aktrs nécessaire d'adapter les
discrétisations spatiale et temporelle a la tatla la dynamique de toutes les échelles. En vue

d’'une simulation numérique d’'un écoulement turbylda question qui se pose donc;
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pourquoi ne pas résoudre directement les équatiegavier-Stokes ? Cette vue consisterait
a faire un calcul direct du mouvement turbulentrpane ou plusieurs réalisations avec des
conditions aux limites aléatoires. On montre tanitefque le nombre de points de

discrétisation nécessaire pour représenter lespatites échelles de la turbulence atteint des

valeurs faramineuses.

Pour fixer les idées, essayons de préciser qutwvditaent les ressources
informatiques nécessaires. D’aprés la théorie den&gorov, le rapport entre la tailledes

grosses structures, porteuses de I'énergie, edille 7 des petites structures, de nature

dissipative, est de I'ordre d&e, ).

En aérodynamique, pour un cas d'étude représkedtatoulement turbulent a haut

nombre de ReynoldsRg, =3x16) autour d’une aile d’avion, le nombre de noeud=essgaire
a faire un tel calcul est de l'ordre de 370%100n montrerait de méme que le temps de

calcul CPU est proportionnel(ﬁ{e/ )3 [5].

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

couche limite turbulente e, =1410, old représente I'épaisseur de quantité de mouvement

de la couche limite, le maillage nécessaire est gei10 de points, tandis que Moin et Kim
[7] évaluent & 18 le nombre de points pour la simulation directendavion en vol. La
réalisation d'une DNS pour le type d’applicatiomsagronautique, ou le nombre de Reynolds
de vol est relativement élevé nécessiterait alotgisation de ressources informatiques, en
terme de stockage et de temps CPU, qui dépassestldrgement les capacités des
supercalculateurs actuels, puisqu’'une multiplicatio nombre de Reynolds par 10 implique

de multiplier le maillage palo%(:180) et le temps de calcul par 1000. La DNS reste donc
limitée a des écoulements a faibles nombres ded®dynElle est utilisée pour comprendre la
dynamique de la turbulence et calculer des quantitéccessibles expérimentalement
(notamment celles ou interviennent les fluctuatiales pression); une telle simulation
constitue alors une réelle expérience numeériqueur Riter des cas d’application dits
« industriels », nous avons recourt a la modétisati’'une partie de I'écoulement. Ainsi,
différents types de méthodes existent pour décoemgdeschamp en partie résolue et partie

modélisée. Elles reposent sur le méme principe¢ &application d’'un opérateur sur les
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équations de Navier-Stokes (NS) ; par exemple,traresformée de Fourier spatiale, un filtre
spatial, une moyenne d’ensemble, etc. Ces opésatgunerent une perte d’'information et la

non linéarité des équations fait apparaitre de eaux termes.

Deux principaux types de résolution sont utiliss simulation numérique des

écoulements turbulents (Fig.1.1) :

» La résolution des équations de NS filtrées, qucudal explicitement les grandes
échelles et modélise les échelles inférieures taile de maille : LES (Large Eddy
Simulation) et,

* La résolution des équations de NS moyennées avecefiere en un point qui
modélise toutes les échelles de la turbulence : 4Reynolds Averaged Navier-
Stokes), ou URANS pour (Unsteady RANS).

Entre ces deux grands types de résolution, lesadéthhybrides URANS/LES tentent de tirer
partie des avantages de chacune d’elles. Enfingppsoches les plus simples en terme de
simulation d’écoulement visqueux sont les méthatdesouplage fluide parfait/couche limite,
qui combinent les équations d’Euler et les équatiate NS simplifiees selon les

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

.3 totales Complexité décroissante

Aucun modele

DIS

h
M. = filtrées .
. . M & movennées
IModele de sous maille .
LES Modele de turbulence
FANS-TTRANS

|

Methodes Hybrides +—— Couplage
EAMGLES Euler/CL

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

Afin de diminuer la taille des maillages par ragparla DNS, la simulation des
grandes échelles est étroitement liée a la résolmimeérique des équations de Navier-Stokes
en régime turbulent et a la notion de séparati@tiilles par filtrage spatial. Les grandes
échelles de I'écoulement, isolées par un filtrééelmelles, sont calculées, tandis que les petites
échelles sont modélisées. Cette méthode présentmtage de tendre vers une DNS quand la
taille de maille diminue. En effet, le maillage déire suffisamment raffiné pour que les
structures les plus énergétiques soient résoluee Sest pas le cas, I'approche est entachée
d’'un fort empirisme et ne présente plus beaucoumtététs par rapport a une approche de
type RANS.

La simulation des grandes structures turbulentesresapproche hybride utilisant une
simulation partielle (grands tourbillons) et une délisation partielle (petits tourbillons).
L’idée est basée sur I'observation que si les ggdadrbillons sont en fait trés différents selon
la géométrie, leur structure variant beaucoup dagpe d’écoulement considéré, par contre
les petits tourbillons ont un caractere beaucows phiversel. De maniere trés générale, la
modélisation consiste a faire un traitement sigtist sur les équations de base et ensuite les
résoudre numériguement. Tandis que la simulatiapt@dune démarche inverse : résolution
numérique des équations de base et ensuite lenaitt statistique des bases de données ainsi
constituées. La justification de ce type d’approcd&ide dans une idée simple : les grands
tourbillons produits par I'écoulement moyen somtdment dépendants de celui-ci, anisotrope
et de longue durée de vie, ils sont difficiles adéliser. Par contre, les petits tourbillons
produits par transfert ont un caractere plus usieleet tendent vers l'isotropie, leur durée de

vie est courte et ils sont relativement plus facdemodéliser.

Les structures turbulentes peuvent étre considéréesime des éléments
tourbillonnaires qui s’étirent les uns sur les asitrCet allongement des filets tourbillons est
un aspect essentiel du mouvement turbulent. Il yitdd passage de I'énergie a des échelles
de plus en plus petites jusqu'a ce que les formpieuses deviennent actives et dissipent
I'énergie : c’est la cascade d’énergie (Fig.1.2).
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Dans le cadre de I'approche LES, le probléme ingit celui de la définition des
grandes structures turbulentes. Pour cela, laaplugles auteurs effectuent un filtrage des
grandeurs turbulentes. Lorsque le filtre est temlpda décomposition est identique a la
décomposition de Reynolds ou le signal est décoénpatour de sa valeur moyenne. Lorsque
le filtre est spatial, la partie non résolue egiede contribution de sous maille. En général,
trois filtres en espace sont classiquement utitisés

» Le filtre boite : toutes les structures dont ldléataractéristique est inférieure a
la taille locale de la maille sont filtrées (dansspace physique). Un des
défauts de ce filtre est que sa transformée deidioprend des valeurs
négatives [16].

» Le filtre porte : est un dual du filtre boite, smtonvénient c’est qu’il prend
des valeurs négatives dans I'espace physique.

» Le filtre gaussien : ce filtre est progressif. Sorantage est d’avoir la méme
forme dans I'espace physique et dans I'espacersphelde plus, il n’est jamais

négatif.

Puisque, on a cité de passage « I'espace specitast tres commode de rappeler ici
que la réécriture des équations de Navier-Stokaa dtoulement turbulent dans I'espace
spectral représente une alternative naturelle rali@e dans I'espace physique. Cela peut
nous fournir des informations importantes concernas meécanismes physiques de la
turbulence. Pour plus de détails, on peut se néf@rfl7,18] pour une présentation plus
détaillée des modéles spectraux.

La simulation des grandes échelles permet un iggportant au niveau du temps de
calcul par rapport a la DNS et elle permet une kotescription des écoulements turbulents
instationnaires. Malheureusement, cette méthode tesp colteuse a la proche des parois,
comme illustré par Spalart [2], qui montre qu’'WiES de I'écoulement autour d’un avion ne

sera pas accessible avant 2045.
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Figure 1.2 Cascade énergétique et mécanisme de transfert [21]

1.1.3 Résolution des équations de Navier-Stokes neoyées

Lorsqu'on s’intéresse a des écoulements réalisias, alternative aux meéthodes
exposees préecédemment (DNS et LES) consiste anmérgsser qu’aux quantités moyennes
et donc a obtenir le systeme d’équations vérifgaasces quantités. Pour se faire, on applique
'opérateur de moyenne d’ensemble sur les équatimssantanées, en pratiquant la
décomposition de Reynolds sur les inconnues duémab(voir Chap.2). Cette approche pour
modéliser la turbulence constitue les méthodes RAREynolds Averaged Navier-Stokes)
lorsqu’on résout les équations de Navier-Stokes enoges stationnaires et prend le nom
URANS (Unsteady RANS) lorsqu’'on résout les équatiate Navier-Stokes moyennées

instationnaires.

Les premieres résolutions des équations de NaveS moyennées étaient des
calculs bidimensionnels stationnaires. L'augmeatatde la puissance des calculateurs a

ensuite permis d’effectuer des calculs instatiomsagn deux, puis en trois dimensions.
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Comme on pourra le constater ultérieurement, lam@osition de Reynolds a permis
d’écrire un certain nombre d’équations pour lesommues du probléme. Cependant, on
introduit & chaque étape des inconnues supplémesitdii s’agit alors de fermer le probléme,
en introduisant des modeéles pour les inconnueslémgntaires afin de représenter certaines
caractéristiques de I'écoulement. Ces derniered son général déduites des résultats
expérimentaux, mais certains auteurs ont étalomugs | modeles sur des résultats de

simulation directe [19].

La finesse de la description statistique est fig@el'ordre avec lequel les tensions de
Reynolds sont reconstruites. La littérature distengeux grandes types de fermeture, qui sont
illustrés par la figure 1.3 et sont classés sedocomplexité décroissante ™ ordre (RSTM)
et I ordre (RSAM).

Complexité décroissante

Y

EETH FSAM
ol o dre 1% ordre

Mon linéaire linéaire

|
EWVI

RSM
...................... i JEARSM  NLEVM

2eq 1&g UOég

Figure 1.3Classification des modéles de turbulence pour Fagipe RANS
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1.1.3.1 Modélisation au second ordre (RSTM)

La modélisation au second ordre ou RSTM (Reyn@tless Transport Models),
semble étre la plus rigoureuse car les équationsamsport pour les tensions de Reynolds
sont directement résolues. Le probleme de fermetstr@lors reporté sur des termes d’ordre
supérieur, qui nécessite une modélisation des latimés triples de grandeurs turbulentes
posent des problemes en terme de ressource infqueaet de stabilité numérique.
Néanmoins, on peut citer quelques travaux qu’'anté&lisés dans ce sens, en particulier ceux
de Wilcox [20]. Les autres ont proposé un modélesecond ordre avec formalisme multi
échelles (RSM). Ce méme modeéle a été I'objet d'étnele détaillée a travers des cas tests
pratiques (couches de mélanges, jet supersoniqaalegnent de paroi...) [21]. Pour plus de
détails sur les modeéles RSTM, on peut se réfétartldese de P.Malecki [22], qui a fait une

analyse complete des différentes modélisationgeonsl ordre.

1.1.3.2 Modélisation au premier ordre (RSAM)

La modélisation au premier ordre ou RSAM (Reyeoftress Algebraic Models)
signifie qu’une relation constitutive, linéaire nan, est utilisée pour exprimer les tensions de
Reynolds en fonction des gradients de vitesse @mililement moyen. Cette approche est
contestable pour bon nombre d’écoulements, notamipeumr les écoulements cisaillés et
fortement compressibles. Selon la complexité deelation constitutive, nous disposons de

modéeles de types (Fig.1.3) :

a) Modeles de viscosité tourbillonnaire (EVM):

Ces modeles utilisent une relation constitutivetdire par rapport aux gradients de
vitesse. La fermeture de type EVM (Eddy Viscositgdéls) suive I'hypothése de Boussinesq
qui se raméne donc a I'estimation de la viscodfgctve y, . Ainsi, la détermination de celle-
ci peut étre plus ou moins complexe suivant le tgpemodele adopté. Trois niveaux de

modélisation de cette viscosité effective sont ssyés :

Modéles a zéro équation ou algébriques :

Historiquement, ce sont les premiers modeles @éslgour résoudre les équations de
Navier-Stokes dans le cas d’écoulements de coutite bidimensionnelle. La simplicité du

modele réside dans le fait qu'on utilise uniqguemierst caractéristigues de I'écoulement
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moyen pour calculer,. Parmi les modeéles algébriques, on trouve le sahéenlongueur de

mélange de Prandtl [23], dont la formulation in@idate de 1925 et est inspirée de la théorie
cinétique des gaz. Cette longueur est évaluée gmrerpressions empiriques, qui different
selon la zone de I'écoulement turbulent consid§2dé Les modeéles qui en découlent sont
généralement simples, robustes et rapides a negtteeuvre (Baldwin et Lomax [25], Cebeci
et Smith [26]). lls présentent de trés bonnes perémces pour des écoulements ou ils ont été

étalonnés. Cependant, ils montrent leur limite Esg@nce de décollement (Aupoix et al. [27]).

Modeéles a une équation de transport :

Afin de donner a la modélisation un caractére piéséral que la modélisation
algébrique vue précédemment, on peut recourir a amedes équations de transport
supplémentaires caractéristiques de la turbulemce pn déduire la valeur de la viscosité
turbulente. L’ajout de ces équations de transpemntnet de réduire le degré d’empirisme, on
pourra consulter le cours de Chassaing [26, 28, R@hs la catégorie des modéles a une

équation, en général le transport de I'énergietitiné de turbulence k est calculg, est

alors déduite de k est d'une longueur de mélange. ndombreuses formulations sont
disponibles dans la littérature [30], mais le medi plus connu est celui de Spalart et
Allmaras, noté SA. Le modéle SA restitue correcteinte comportement de la couche limite
en gradient de pression positif [31-33]. Il s'averers tres performant pour simuler le
phénomene d’oscillation de choc selon les travamtéreeurs de Marvin et Huang [34],

Schaeffer et al. [35] et Thiery et al. [36]. Undrawersion du modéle de Spalart et Allmaras
a été proposée par Spalart et Shur [37,38] afitedie en compte les effets de rotation et de

courbures des lignes de courant ; la version m@alifiu modele est appelée SARC.

Modeéles a deux équations de transport

Les modéles a deux équations se proposent deifouindeux équations de transport,
les deux échelles de vitesse et de longueur némssa la reconstitution de la viscosité
turbulente qui, une fois connue, fournit directetrles composantes du tenseur de Reynolds.
Pour I'échelle de vitesse on se base naturellersgni’équation de transport de I'énergie
cinétique de turbulence k. pour ce qui de I'échelée longueur, une équation pour une
grandeurg est introduite. De nombreuses voies ont été e&ptopour choisir la variabtg a

savoir : la dissipatios, la dissipation spécifique, ...
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Tout d’abord, nous disposons des modéles de types. lls apparaissent sous
nombreuses variantes et sont largement utilisés Bamonde industriel. Plusieurs modeles
k —¢& existent et different de par le choix des consmuet celui du modéle de paroi adopté.
On peut citer les modéles de Jones et Launder [2Rnder-Sharma [23], Nagano et Kim
[40], k—¢ de Chien [41],k —&de Bézard [42], ou encore celui de So, Sommer angh
[43]. Rodi et Scheuerer [44], puis Huang et Bradsféb] ont montré que cette famille de
modeles présentait de grosses faiblesses quanpi@vesion des écoulements soumis a un

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

Les modeles de typ&k -« , ou cuz%( apportent une alternative par rapport aux

modéles de typ& — ¢ . lls permettent d’améliorer la robustesse de satiwis d’écoulements
dans les zones de paroi. Cependant, le modelaquiassle Wilcox [46, 47] selon I'étude de
Menter [48] produit des résultats tres sensiblda @aleur dew imposée en dehors de la
couche limite. L'idée de Menter [49] est donc depgmser un modéle bi-couche basé sur une
formulation hybride entre le modeél& — « de Wilcox et le modeld — & dans le but d’allier
les avantages de chacun ; la robustesse et lasipréalu modelek —« prés des parois et
I'indépendance du modele- ¢ aux conditions extérieures. Il propose donc danpremier
temps le modél& — « BSL (BaSeLine) [50], puis dans un second tempsddéte k —« SST
(Shear Stress Transport) [50, 51]. Ce nouveau rapd@té SST, permet d'obtenir des
résultats intéressants, notamment pour des écontsritanssoniques décollés [34, 52]. Enfin,
et sans citer les détails, nous terminons cetteerales modéles a deux équations par les
modelesk —¢ (Cousteix et al. [53] ; Aupoix et al. [54]k —kL (Daris [55]), k — L (Smith

[56]), et le modélek -’ de Wilcox-Rubesin [47] ; od et L sont exprimés respectivement

en fonction de I'énergie cinétique de turbulenad ka dissipatiore :

¢:€ , et]_:k%.

%

&

b) Modéles de viscosité tourbillonnaire non linéaes (NLEVM) :

Les modeles de viscosité tourbillonnaire nondirgs NLEVM (Non Lineary Eddy
Viscosity Models) sont basés sur une relation d¢tutiste non linéaire qui suppose l'existence
d’une relation a priori entre les tensions de R&set les seuls gradients de vitesse, énergie
cinétique de turbulence k et dissipation turbulentBans ce cadre, on peut citer le modéle

développé par Shih et al. [57], noté SZL, qui estype k —& en formulation bi-couche. Ce
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modeéle a été testé par Brunet [58, 59] et des tedsuhtéressants ont été obtenus pour le
profil OAT15A.

c) Modeles de contrainte de Reynolds algébrique eligite :

Les modeéles de type EARSM (Explicit Algebraic Relgs Stress Models) utilisent
également une relation constitutive non linéaiegsngui, par construction, dérive de modeéles
au second ordre. Dans ce type de modeles, lesi@agiake transport sont simplifiées sur les
tensions de Reynolds, en négligeant la diffusioenetaisant I'hypothése d’un équilibre local

de la turbulence. Dans cette catégorie, on peet tmodélekkL — EARSMwj de Wallin et

Johansson [60]. Ce modéle est déduit du mokidle adapté a la fermeture de type EARSM.
Ensuite, il a été validé dans des conditions d’&suent transsonique sur le profil RAE 2822
[61].

1.1.4 Les méthodes hybrides

Comme on I'a vu précédemment, la simulation des\dgs échelles requiert de trop
gros maillages, tandis que la résolution des égnsitile Navier-Stokes moyennées ne donne
pas des résultats satisfaisants dans le cas d&ments décollés car les hypotheses
d’équilibre sont alors prises en défaut. C'est gaor des méthodes hybrides ont été
développées afin de mieux d’écrire les écoulemiastationnaires et aussi de réaliser un gain
en terme de colt de calcul par rapport a une LBSsijue. Ainsi, elles sont relativement
nombreuses ; couplage URANS/LES, modéle semi détestea (SDM), la simulation des tres
grandes échelles VLES, la Detached Eddy Simulati®iS), Organized Eddy Simulation
(OES), Limited Numerical Scales (LNS)....Cependaitgice qui suit nous ne présentons
que les quatre premieres approches et brievemeut.dfus de détails, on peut se référer aux
[27] et [62].

1.1.4.1 Couplage URANS/LES

Puisque la méthode LES nécessite des trop groBages dus principalement au
raffinement dans les régions de paroi, une solutmrsiste a traiter les régions de paroi avec
une solution RANS, permettant ainsi un gain sigatif par rapport a I'approche LES. La
principale difficulté réside dans le traitement deerfaces et des discontinuités induites par
la différence de nature entre les deux types ddutisn. Comme on peut le voir sur la figure

1.4, on a, d’'un c6té un domaine LES trés richetercwires cohérentes (et donc en fréquence)
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et de lautre zone beaucoup plus pauvre. Le pasddBANS>LES nécessite un
enrichissement fréquentiel des grandeurs résoRms., plus de détails, on peut consulter les
travaux de Quémeéré [63]. Cette approche a été aémliavec succes par Mary [64] en

I'appliquant au profil OAT15A en régime transsorequ

L If] AT T
)

|
AR \
A P T _-—«)
P = <l T ana s s an
w R )f“:u 1_3 I
—_—
e
WV
RANS LES

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

1.1.4.2 Modele semi-déterministe (SDM)

Cette approche repose sur la décomposition dedrepe des écoulements turbulents
suivant la nature des structures. Ainsi, le speestedécomposé en une partie cohérente (a
calculer) et une partie incohérente (a modéliseoynme le montre la figure 1.5, I'approche
SDM différencie les structures suivant leur nataeys que I'approche LES les différencie

suivant leurs tailles.

APPROCHE LES
'}
Simulation
Numénque  Je e B tlhd  Mlodelization
en Sous Waille
/
_ APPROCHE

SEMI-DETEENIMNIZTE

T - - i
[ECOULEMENTREEL ] \

+
Sirmulation Mumeéricue Moc_ié].isatio‘n
des Quantités en Movenne St.atlstlglrle a
d'ensemble 2D ou 3D AL G,
ou au Second Ordre

Figure 1.5Décomposition des spectres suivant les approcB8sdt semi-déterministe.
D’aprés Ha Minh [65]
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1.1.4.3 La simulation des trés grandes échelles VBHVery Large Eddy Simulation)

Sous cette dénomination, on retrouve plusieurscayes de résolution des équations
de Navier-Stokes. C'est le cas de certaines siionkatdes grandes échelles dans lesquelles
on ne souhaite calculer que les plus grosses stascturbulentes. On choisit donc une
fréquence de coupure assez basse, la modélisaisnubs-maille restant identique. Dans ce
cas, I'hypothése d’universalité des petites stmastunodélisées peut étre prise en défaut, car
la zone de coupure ne se trouve pas assez loinalanse inertielle par rapport au maximum
d’énergie. Dans cette catégorie, on peut citerpfaphe développée par Speziale [66], qui
nous permet de passer sans discontinuités d'uneocpp DNS a une approche
RANS/URANS lorsque le maillage se relache ou biele ssombre de Reynolds tend vers
l'infini.

1.1.4.4 Simulation des tourbillons détachés DES (Rehed Eddy Simulation)

L’approche DES consiste a profiter des avantageshdque méthode URANS et LES.
Contrairement au couplage URANS/LES, le passage é&¢ deux types de résolution est
continu par simple modification de I'échelle dedoeur du modele. Ce type de résolution
permet de diminuer la part de modélisation de tbulence par rapport a une approche
URANS, en résolvant les grosses structures deuléarent. Elle a été proposée initialement
par Spalart et al. [67] pour les écoulements massant décollés. Cette technique est
applicable a tous les modeles a équations de wanspais les calculs ont, jusqu’a
maintenant, principalement été faits avec le model&Spalart-Allmaras ou lk —« SST de
Menter [68], car ces modéles ont un bon comportérdans le cas de gradient de pression
positif.
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1.2 Motivations et objectifs

L’expérimentation est un outil indispensable loesla conception d’une aile d’avion,
car elle a 'avantage de reproduire la solutioplies réaliste. Bien que ces expériences soient
dans la plupart des cas nécessaires a la compréheles phénomenes physiques, ce type de
méthodes exige un colt trés élevé du point de enp$ et moyens de I'expérimentation. Par
exemple, il a été estimé que prés de 20000 heweterdps de tests en soufflerie sont

dépensées lors de dimensionnement et de concej@ibewvion commercial Boeing 747.

L’objectif de cette thése est focalisé principalamen premier lieu sur la simulation
de deux classes d’écoulements rencontrées souxmeaérenautique, puis en dernier lieu, a
I'étude du phénomene de sillage courbé avec gredim pression derriére un profil d’aile
placé a l'intérieure d’'un conduit. La premiéere skaest celle des véhicules volant a des
nombres de Reynolds et a des nombres de Mach élEaédis que la deuxieme est celle de
petits avions dits « Micro-drones » volant a fasbleombres de Mach et a bas nombres de

Reynolds.

Pour la premiére classe, le régime d’écoulementtrasissonique. Ce dernier se
rencontre dans le vol des avions de transportred davol de manceuvre des avions militaires.
Le nombre de Mach a I'infini amont pour ce typeatélements est Iégérement inférieur a
I'unité. De fait que la forme de profil d’aile o dvoilure est courbée, les filets d’air subissent
une acceélération sur I'extrados. Ce qui condudt foimation d’une poche supersonique sur la
surface supérieure de l'aile, délimitée de pad’atitre par la ligne sonique et par I'onde de
choc qui décélére I'écoulement vers les conditgutssoniques. Selon l'intensité de I'onde de
choc, I'interaction pourra avoir lieu entre ceterniere et la couche limite conduisant par la
suite a un décollement, au pied de choc. Ainsipriemier objectif de cette these est de
simuler numériquement le phénoméne physique migeanen testant la robustesse de
'approche RANS dans la simulation des écoulemémtisulents stationnaires autour des
géomeétries complexes, telles que un profil d’aile @dimensionnel, ou une aile (voilure) en

tridimensionnelle.
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La deuxieme classe d'écoulements est caractéraédeg faibles nombres de Mach et

bas nombres de Reynoldk0’ < Re<10’. Ce régime intervient dans de nombreuses
applications aéronautiques, civiles et militaires,particulier les microdrones MAV (Micro-
Air-Vehicles). Ce type d’avions est capable d’acpbndes missions diverses, y compris la
reconnaissance et la surveillance aérienne, lastiqge, contrdle de trafic et feux de
forets,..etc. Sachant que l'aérodynamique des whiorees se heurte a des phénoménes
physiques trés délicats liés a la géométrie etdamnensions particulieres de I'engin (faible
allongement AR< 2), ce qui produit une trainée &ievée et une faible portance, donc une
plage de fonctionnement tres réduite. Le deuxiebjectif de cette these est de mettre en
évidence une nouvelle technique permettant d’ametlies performances aérodynamiques de
MAV par effet thermique. Ainsi des calculs en ws@int 'approche RANS avec quatre
modéles de turbulence, conjointement avec le céoinaire, ont été effectués pour simuler
I'écoulement autour d’'un profil d’aile et méme awta’une aile 3D de faible allongement,
avec et sans effet thermique.

Concernant la simulation numérique d’un sillagéotent courbé, derriere un profil
d’aile placé a l'intérieur d'un conduit, est fixéemme étant le dernier objectif de cette these.
Les domaines d’application sont nombreux et vaaésgvoir : I'’écoulement autour des aubes
des compresseurs et des turbines et le phénomesidade qui se produit dans le cas des
ailes (3D) et des profils d’ailes (2D) a eélémentdtiples. Ces écoulements sont caractérisés
par la présence des sillages complexes. Il se érgusun élément peut étre le siege et sous
'effet d’'un sillage engendré par les autres élémeoonstituants l'avion. Ainsi, les
performances et les caractéristigues aérodynamidaekaile, par exemple, peuvent étre

modifiées par rapport a celles d’'un élément sewéfaction mutuelle : ailes- volets).
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Chapitre 2

La turbulence : Concepts de base et résolution

numerique

2.1 Rappel des éguations

2.1.1 Equations de Navier-Stokes instantanées

Les équations classiques de la mécanique des mitientinus restent applicables
dans le cas d’écoulements turbulents [69]. Ainsi,pbint de départ de toute simulation
numeérique d’écoulement est I'ensemble des équatitendNavier-Stokes sous leur forme
instantanée auxquelles s’ajoute I'équation d’étaffldide permettant de fermer le systéme.
Strictement parlant, les équations de Navier-Stakeg uniquement celles qui expriment la
variation de la quantité de mouvement auxquelleg ajoute les équations de conservation de
la masse et de I'énergie. Ainsi, pour un écoulendmtfluide visqueux, compressible et
conducteur de chaleur en négligeant les forcesmviglues extérieures (pesanteur, etc.), ces

égquations s’écrivent sous la forme instantanéeasteyv:

dou.

9 9P _, (2.1)

ot 0x;
oou, 0 o7,
o T P pd)= g (2.2)
OpE 0 0 aq;
iR (Y +p)l=—r.u ——L 2.3
o o L pll= o mu - (23)
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Ou p est la masse volumique, p la pression statigue, i‘iP“ecomposante du vecteur
vitesse, 7;; le tenseur des contraintes visqueuses, E I'enéotade par unité de massg,l@
flux de chaleur, etd; le tenseur de Kronecker (i indice librer1{123 et j indice de
sommation D{12,3}, aveco,; =0 pouri # j et d; =1 pouri = j ).

Dans ce systeme d’équations, I'énergie totale pdé wle masse s’exprime a partir de

I'énergie internee et de I'énergie cinétique selon la relation :

E :e+%ukuk (2.4)

Dans le cadre qui nous intéresse, c’est-a-dire podtuide Newtonien, le tenseur;

s’exprime par la relation suivante :

- du, .
T = o +—L [+ oy, J; (2.5)
ox; 0x X,

dans laquelleu et A sont reliés par :

31 +2u =0 (Hypothese de Stokes [69])

q; représente les composantes du flux de chalesierprime en fonction du gradient de

température par la loi de conduction thermique aigriEr [69]:
oT
q, = —k(—} (2.6)

ou k désigne le coefficient de conductivité themmeiqCe coefficient s’exprime en fonction de
viscosité dynamique a I'aide du nombre de Prandtl :

Pr= b=y (2.7)
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ou G et G représentent respectivement les chaleurs spéeffigu pression et a volume

c
constants gt = ° o

v

Notons que comme=c,T, le flux de chaleur peut encore s’exprimer soustae :

__, MC, 0T _ yu oe

9 Pr ox, Pr ox,

(2.8)

Pour l'air, dans les conditions standard, le nomtiee Prandtl Pr vaut 0.71 [70].
L’évolution de la viscosité dynamique suivant lenfgrature est régie par la loi de Sutherland
[70] :

% 61 3
T)*T,+1104 1458x107°T*
(1)) = i, (—] ° = (2.9)

T,) T+1104  T+1104

Avec To = 273.15 K ety, =1.711x10°kg.m™'s™

Afin de prendre en compte les variations de mastgmique et de pression liées aux
variations de température, le systeme exige enlzoreonnaissance d’une loi d'état. En

considérant I'air comme un gaz parfait, 'équatibétat s’exprime sous la forme [69] :
p=poT=ply-1e (2.10)

ou r est relié aux chaleurs specifiques par la relad®Meyer [69] ir =c, —c,

2.1.2 Equations moyennées

La résolution exacte des équations de Navier-Stdkeseure encore trés difficile et
tres colteuse en temps, malgré les avancées tegimots observées sur la puissance des
calculateurs. Afin de pallier ce probleme, il camni de décomposer le mouvement instantané

en une partie moyenne et une partie fluctuantee@egtcomposition, introduite au niveau des
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variables d’écoulement avant de moyenner les épstis’effectue selon le formalisme de

Favre [71]. On utilise une moyenne pondérée pardase,gz obtenue en effectuant le rapport

Eo/,g et qui est appliqué a toutes les variables e¥esgia masse volumique et la pression.

Ainsi, une quantité instantanée de I'écoulement peut étre décomposée selon Reyrerid

une partie moyenne et une partie fluctuat Iw .
(0—¢+¢' ou Q= lim| — |t0+m(ﬂt dt 2.11
A’!aoo At 1y ) ( ) )

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

volumique) sont reliées par la relation :

p=p+g=g+¢, doug =-

N

En posanq:ﬁ = @- @ ; on obtient facilement les égalités suivantes :

o4 =0, @'=0etpg =-p¢ (2.12)

Les grandeurs physiques de fluide sont écritesidalmoyenne de Favre [71], par la suite on
a:

U=u-+u",p=p+p', p=p+p,h=h+h" ete=e+e" (1.13)

On voit clairement que la moyenne de Favre perrioecdlter les corrélations faisant
intervenir les fluctuations de masse volumique.té€gtarticularité permet d’ailleurs au
formalisme de Favre de garder la forme conservatege équations instantanées. On obtient

ainsi successivement pour les équations (2.1)-(@s3prmes suivantes :

a—'(_)+@:O (2.14)
ot 0x
0 (—~\, 0 (—~~ op . 0 (- —
_(pui)+_(10 i j):__p+_(rij _puiuj) (2.15)
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0(=\ 0 ([~ 0 (_~ 0 ~ 0 ;
—|pE|+—I\pEU. |]=—1|Du. —I\7.u. |—\O. - "u. 2.16
at (p )+6Xj (p uj) axj (pul)+axj (TUUJ) axj (qJ [E UJ) ( )
r oo 00, 00 2, 00 (2.17)
i T H ox, Ox 3 ox '
. -oT —
q; =‘ka—xj=‘cp,0T u; (2.18)
p=poT =p(y-18 (2.19)

La définition de I'énergie totale étant au passagelifiée selon :

E:§+%Gkuk +k (2.20)

Ou, par définitionk = Eukuk représente I'énergie cinétique de turbulence pdé ule masse.

Lors de la prise de moyenne statistique, des temnaisés pu/u, et pE"'u; sont

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

inconnues. On a donc un systéme comportant plasatinues que d’équations. Il faut alors

faire des hypothéses simplificatrices sur ces inoes afin de résoudre le systéeme

d’équations (2.14) a (2.18). Les différentes teghas mises en ceuvre afin de résoudre le
systéme précedent sont exposées déja dans le prehapitre.

2.1.3 La couche limite
La couche limite est une zone située au voisinage cbrps immergé dans un fluide
en mouvement, en dehors de laquelle, les effeta @scosité sont négligeables. Elle est le

siege 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 simolathumérique de I'écoulement
turbulent sont conditionnées par la maniére avggdbe la région au voisinage des parois est
modélisée. Pour mettre en évidence cet aspectppelia ici quelques généralités concernant
la couche limite sans gradient de pression danadeébidimensionnel (cas d’'une plaque plane

turbulente). Pour une description plus détailléepourra se reporter a Cousteix [69].

On peut distinguer deux zones principales dansuale limite : la région interne et la
région externe. Le raccord entre ces deux régisnassuré par la zone logarithmique.

Le frottement dans I'écoulement est défini par :

r= -puv + u— (2.21)
Frottementurbulent . ,
Frottementvisqueux

Dans la suite, dcorrespond a I'écoulement externergtorrespond au frottement a la

paroi.

a) La région interne

Elle correspond a la région prés de la paroi otefets de viscosité dominent du fait
de la condition d’adhérence du fluide. Dans cetiee, les vitesses étant faibles, on utilise
donc des échelles de vitesse et de longueur bagéés frottement a la paroi et la viscosité.

On peut ainsi définir la vitesse de frottement :

u = |-~ (2.22)
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On introduit une vitesse et une distance adimensites appelées les « les variables
de paroi ».

ut =L ep yr =X (2.23)
u, v

-Sous couche laminaire

Au voisinage immédiat de la paroi, les contraititebulentes tendent vers zéro

et la viscosité laminaire domine largement la vestgoturbulente (Fig.2.1), d'ou :

ou
T:,Ua—y

Par définition de la vitesse de frottement et goreghant la dérivée de la vitesse par

son approximation linéaire, on peut écrire :

TN Ty Ty
u u
Soit : izypp d
u, U

On écrit une loi de la vitesse en fonction deitdathce a la paroi. Si on réécrit cette
expression en fonction des variables de paroi,bbiemt la loi linéaire

ut=y* (2.24)

Les expériences montrent que cette loi linéairevalstble tant quey” <  §Fig.2.2 et

Fig.2.3).
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Figure 2.1Evolution des différentes composantes du frotterdans la couche limite
[69]

- la zone tampon

Dans cette zone, les effets visqueux diminuent mteleafrottement turbulent mais ne

sont pas complétement négligeables. Cette zonespumnd &< y* < 30

b) La région externe

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

vitesseue a I'extérieur de la couche limite. On représentecdie profil de vitesse dans cette

zone par un profil déficitaire. La vitesse de featent u, définie précédemment reste
I'échelle de vitesse du mouvement turbulent (cesti \eai dans le cas des gradients de
pression modérés). Par contre, I'échelle de longestibasée sur I'épaisseur de la couche

limite &, qui correspond a la taille caractéristique descaires turbulentes.
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e — =F(y), avecn =

(2.25)

<

, . . . u
D’autres part, on a une relation entre le maximwvitesse dans le sillagg =—
u

T

et le coefficient de frottement C

{5)
) . U,

U ===

2
° C

ur f

iy (2.26)
2 e

Par I'’équation (2.26), on a établi une relatioredie entre le coefficient de frottement
a la paroi et la détermination de la vitesse maldrdans le sillage. On voit donc I'importance
de bien décrire le sillage de la couche limite afi@valuer correctement le coefficient de

frottement.

-La zone logarithmique

Elle appartient a la fois aux zones interne etrextgu’elle permet de raccorder. Cette
zone vérifie donc les hypothéses de la zone tamspaoslles de la région externe. Au dela de
la zone tampon, le frottement est essentiellemabutent, la contribution due a la viscosité

moléculaire disparait devant la contrainte de b&saent turbulent, on a donc :
T=7,=—puvV (2.27)

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

contrainte de Reynolds ;

—u'V =u? (2.28)
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Cette vitesse de frottement apparait donc comme éaohelle caractéristique des

fluctuations de vitesse. Comme la viscosité mokdoeln’intervient plus dans cette zone, |l

. . . . ou .
faut construire par analyse dimensionnelle, unaesgon poura— avec les echelles déja
y

définies :
— = (2.29)
En intégrant, on obtient :
u’ =%Iog(y+)+C (2.30)

ou k=0.41 est la constante de Von Karman, et Gaaginstante d’intégration.

Les trés nombreux essais en souffleries subsoregueanssonique montrent que la

constante C est une constante universelle procte Ha loi logarithmique est valable pour

des valeurs dg/* supérieures a environ 30.
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Figure 2.2 Les différentes zones de la couche limite [69]
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Figure 2.3 Ecoulement turbulent sur une plaque plane- Expéeiele Klebanoff [72]
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2.1.3.2 Couche limite avec gradient de pression

Le ralentissement de la couche limite trouve soigire principalement dans la
présence d'un gradient de pression positif. Lorsgpigradient de pression sera trop fort, on
aura un décollement de la couche limite. On a \nsd@ paragraphe précédent que I'étendue
de la zone logarithmique dépend des conditionsriexté&s de I'écoulement. Huang et
Bradshaw [45] montrent que la pente de la loi ltgarique reste constante pour une couche
limite soumise a un gradient de pression posiéffdt du gradient de pression se manifestant
sur I'étendue de la zone logarithmique, qui se itéau fur et a mesure que le gradient de

pression augmente (Fig.2.4).

Lorsque la couche limite est soumise a un gradiEntpression, I'expression du

frottement devient :

N dp —oat + .+ + 4 dp
-ou'VzZul+y—/ - —u'vV =1+ , avec = —_
p TV p'y TR

(2.31)

N T ST : . .
ol —u'v' =-u'v'/u’ correspond donc a I'expression du frottement eialkes de paroi.

Les différences entre couche limite ralentie (ageadient de pression positif) et
couche limite sans gradient de pression viennentladéocalisation du maximum des
fluctuations qui se déplace vers le milieu de lacte limite (Fig.2.5). On obtient finalement,

dans le cas d’un gradient suffisamment importaotisend [73]) :
u* 25 py" +C%* o u:g l%\/; (2.32)

On voit donc l'existence d’'une zone en racine assde de la zone logarithmique,
zone en racine dont la pente sera d’autant plusritapte que le gradient de pression sera

fort. D’apres Simpson [74], I'écoulement moyen réifie plus la loi de paroiif. dans la

région interne) lorsqup” :13$> 005. Si on regarde I'évolution du coefficient de
u> dx

T
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frottement suivant le gradient de pression, on (fig. 2.4) queu; augmente avec l'intensité
du gradient de pressiom] correspond a la vitesse extérieure adimensionnéamgble de
paroi), ce qui correspond a une diminution du ¢oeffit de frottement pariét&l. Lorsque

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

30
] — dpldx=0
25 4 —— dp/dx<0
] ———— dpldx>0
1 R s
50 4 u=1/x(logy +B)
545 o
10 -
5
\I\\\\I T \I\I\II I\I\\II T L

10° 10 y102 10°

Figure 2.4 Evolution du profil de couche limite suivant ledient de pression [69].

— — — — dp/dx=0
e —— — dp/dx>0

y/d

Figure 2.5 Evolution de la contrainte turbulente suivangiadient de pression [69].
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2.2 Résolution Numérique : Présentation du code

Ce paragraphe est consacré a la présentation der dedcalcul utilisé pour la
résolution numérique des équations de Navier-Stokegennées obtenues précédemment.
Ainsi, la discrétisation de ces équations estsiitiee en utilisant la méthode des volumes finis,
utilisée dans le code du calcul numérique (CFD-FRSN [75]). Les différents modeles de
turbulence utilisés dans notre étude de type RABSIdwin-Lomax, Spalart-Allmarak-e,

k- et SST sont exposés en détail. Enfin, nous préserstdes différentes étapes suivies lors
des simulations numériques (maillage, conditiontsales et aux limites, convergence et post-

traitement).

L’écoulement turbulent d’'un fluide compressiblesqueux et supposé parfait est

gouverné par le systéeme d’équations décrit précauaTn(2.14-2.16).

En introduisant I'enthalpie spécifique au lieu denérgie E, le systeme d’équations

précedent peut étre écrit comme suit :
I’équation de continuité :

9., 2 (i) =0 (2.33)

I'équation de la quantité de mouvement :

d =\, 0 (—~\_ dp. 3 |—(dU 0u 2dUn (= .
“(ou)+—(puiu; | =——FE+ | | =+ -Z27"5 | |+—(-pou "u. (2.34)
at(pu)+axj (pu ul) X, +6xj [”{axj +6>g 3 0Um ”]}6)9( A )

ou le terme—,Eui "u; " représente les contraintes de Reynolds (flux teris de la quantité de

mouvement). Pour achever la fermeture du systedgmgudtions, ce terme doit étre modélisé.
Les modeles de turbulence utilisés dans le codeTRABI [75] utilisent le concept de la
viscosité turbulente de Boussinesq, dans lequebtdrainte de Reynolds est supposée étre

une fonction linéaire des taux de déformation :
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— ou , 9U; _29Un 2—
= M _20n 5| 255 2.35
e /”’t(ax 0% 30un ”] 379 (239

. : . ] : 1
ou 4, est la viscosité turbulenteletl’énergie turbulentek =§ui "u; "

En remplacant I'équation (2.35) dans I'équatior342..

0 d (— ~ A ou, 0 AU 0
at(pu') ox (pu‘u")z_a_)ng'a_X[(”Jr”)[a_;Jrai gaﬁmé—iiﬂ gax ('Ok) (2.36)

i
De méme pour I'équation d’énergie en terme d’empilead’écrit :

op, - dp —ou , ,ou" [ T ) & — ..,
h)+—( ou; h +U; +r.—+r..—'+— k— |-——— pou. "h 2.37
(p ) o, o (Pinf) = ox ox o ox Uox axj( ax,.j ox (30

I ]

Des termes additionnels sont apparus. Le premieretest I'enthalpie fluctuante, elle peut

étre écrite sous la forme :

oo Oh _ 9T
ﬂJJ h rt&—cprt& (238)

J

0 —
ax

ou I, est la diffusivité turbulenter’, —é
£

Pr est le nombre turbulent de Prandtl fixé & 0.9.

Le deuxieme terme est le taux de dissipation det@e turbulente qui dépend du choix du
modele de turbulence. On obtient le taux de dissipgar la résolution de I'équation de

Pour le modele de-¢, ce terme est défini par :

ou" _—
r' E 2.39
ij ax ( )
Si I'équation de: n'est pas résolue (comme dans le modéle de BalHaimax), le terme est

exprimeé par :

ou" an{aU aUJ Zau”‘duj (2.40)

'i. — =/ .
Pox;  TUox (0x, 0%  30um
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2.2.1 Discrétisation des équations par la méthodesd volumes finis

Les équations de Navier-Stokes moyennées suivare H@1] sont discrétisées en
utilisant la méthode des volumes finis. Dans cetpproche, le domaine de calcul est
discrétisé en volumes de contréle dans lesquelgédaations gouvernant I'’écoulement sont
intégrées numériquement. Une cellule de volumeotdr@le est illustrée sur la figure 2.6, ou

P désigne le centre géométrique de la cellule.

=~
I
-

Figure 2.6 Volume de contrble dans une configuration triglvsionnelle

L’équation de continuité dans le systeme de corélesé,;,{ est donnée par I'équation :
10 K\ _
——+3—(Jp£ ) =0 (2.41)

L’intégration de I'équation (2.41) sur le volume contrdle nous donne :

- ,n "L,
PVe =P Vo
At

+G,-G,+G, -G, +G, -G =0 (2.42)

G représente le flux de la masse a travers les fdoesolume de controlen et n-1
représentent respectivement le pas actuel de tehipgas précédent. Les indises, s, n, |,
et h sont relatifs aux six faces du volume de contréle.
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Toutes les équations gouvernant le probleme, ecdjtion de I'équation de continuité,

peuvent étre écrites sous la forme généraliséarstav

195 )+316%[Jp( )4:316%{3rgm ;ﬂ (2.43)

ou @ est une variable de I'écoulemernt, la diffusivité effective,J la matrice Jacobienne
eté, =& (X, Y,2). Le premier et le deuxieme terme du membre delgade I'équation sont

appelés respectivement terme transitoire et coifivade troisieme terme dans le membre de

droit de I'équation est le terme diffusif”: = I':L)I I’gt
r Py

La méthode des volumes finis repose sur l'intégratie I'équation (2.43) sur le

volume de contrble :

(1] 32 (900) + 2200 jcanac = [} -2 are 22 bcanac (240

ollV est le vecteur vitesse.
Il est préférable d’effectuer l'intégration termar perme, d’ou :

L’intégration du terme transitoire :

% [ j [(309)3dédnds = PPV _Et gV (2.45)

Le terme convectif est donné par :

10 (.=
C:——{J Ve ;o} 246
136 p(Ve") (2.46)
L'intégration du terme convectif sur le volume amtdle donne :

C,-C,+C,-C.+C,-C =G0 -G,4, +G,4 -G +G.a -Gq (2.47)

Le terme diffusif dans I'équation peut étre divesédeux parties : la premiére est la diffusion
principale(i=k, tandis que la deuxieme partie est la diffusionsvarsaldik).
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Pour la premiere partie :

DX =ii[argkk i} k=1,2,3 (2.48)
J d¢, 0&,
Pourk=1 l'intégration de I'équation donne :
[[] D dédnds :{Jrg“%} —{J Fg”%} (2.49)
v agtk e agtk w

2.2.2 Modeles de turbulence

Plusieurs modeles de turbulence sont disponibles dacode CFD-FASTRAN [75],
du modéle a zéro équation (algébrique) au moddkua équations de transport. Le modéle a
Zéro équation utilise des relations algébriques palier les fluctuations de I'écoulement aux
grandeurs moyennes des variables en utilisant olestantes expérimentales. Les modéles a
une et a deux équations utilisent des équationglatixées partielles pour atteindre le méme
but.

2.2.2.1 Modeéle de Baldwin-Lomax

Ce modele est un modéle algébrique (ou modeéle @ édmation de turbulence). I
utilise des relations algébriques pour lier la ss& et la longueur caractéristique aux
grandeurs moyennes de I'’écoulement. La prévisiola derbulence et des discontinuités sur
les parois est donc difficile dans ce modeéele. Led@® de Baldwin-Lomax [25] utilise
différentes expressions de la viscosité turbuleslsives aux régions interne et externe de la

couche limite.

- _ (Z[t)in
7=\ (2.50)
()~ pour (y2y.)

pour (y<y,)

ou y est la distance normale de la paroygest le point ou les valeurs de la viscosité des
couches interne et externe sont égales. La vigctgibulente dans la couche interne est

obtenue par I'équation :

(5), =57 esy
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| est I'échelle de la longueur caractéristiqUEKy[l— exp(—y+ /A*)] et w la vorticité

w=0xV est reliée a I'échelle du temps turbulentmparw™
K, A" valent respectivement 0.4 et 26.

L’échelle caractéristique de la vitesse est donc :

a=1[af=1|0xU| (2.52)
La viscosité turbulente dans la couche externestsBhée par I'équation :

(1), =PKFF () (2.53)

ol les expressiorfg,, F () sont estimées par les fonctions :

C uz
F, = min( Ymesmax ~oYnoar ] (2.54)
K Omax

1

Fk(”]mmj

O.ax €St la valeur maximale de la vitesse turbulenterake par I'équation (2.52) et ., la

(2.55)

valeur maximale dg quandg est maximale. La quantitd, est la différence entre la vitesse

maximale et la vitesse minimale dans le profil :

Uy = \/(uz +v?2 +W2)max - (u2 +v? +W2) (2.56)

min

Avec les constantes [25]:

C, =0.3
C,=0.1
et K =0.026¢

2.2.2.2Modéle k-

Le modéle dek-¢ [39] est un modeéle a deux équations de transpmrt pvaluer la
viscosité tourbillonnaire. Il résout deux équatioagx dérivées partielles pour obtenir

I'énergie cinétique turbulenteet sa dissipation, ces équations sont les suivantes :
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0=\, 0 (= \_= = @ 1, ) ok

9 (k) + 2 (0,k) = oP—pe+-2 L | 9k 2.57

(k) x (oUik) = 0P~ 2 x K/J o ]ax, (2.57)
9 (— 0 (—~ pPe pg2 9 U g
2 (pe)+-2(ple) =C L8, , B+ 2| | e £ 2.58
o (#) axj (ptig)=C = -Co B o H,U o Jax (2.58)

ou P est le taux de production de I'énergie cinétiqubulente donnée par I'équation :

P=y (an_'_an _gaumd]%__zkaum (2.59)

loax, ax 3ax, "Jax 3 ox,
Avec les constantes [39] :

C,=0.09C, = 1.44
C,=1.92P, =1.0et P, = 1.

Les effets visqueux sont plus importants que lésteturbulents au voisinage de la
paroi. Une loi de paroi (wall function) est, pamséquent, appliquée dans cette région et le
modele de turbulence résout le champ dans le desttomaine de I'écoulement. Dans la loi

de paroi, I'échelle de la vitesse est prise comgek®® et I'échelle de la longueur est

3/4;1,3/2

modélisée parlt = . k.ete sont reliés par des expressions semi-empiriqleesigesse

£
de frottemenu, [39] :

2
k=_U (2.60)
VC,U
C3/4k3/2
g=—~t (2.61)
Ky
C K

La viscosité turbulente est exprimée par = —~
£

Dans I'approche standard de la loi de paroi, Idilpde la vitesse est estimé depuis la

paroi jusqu’a la premiere maille par les relatisnsrzantes [39] :

ut =y’ pour y* <115

I
<

(2.62)

+

u" = In(Ey*) pour y">115

x|
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ou les constantesk,E sont déterminées expérimentalement, et valen#: €. 9.0
respectivement. Le concept de loi de paroi estbl@aldans le cas ou la valeur de la distance

au centre de la premiére cellule voisine a la pesbtelle quey” >30.

2.2.2.3Modéle k-®

Le modele d&k-w [46] est un modele a deux équations de transhesgt.équations a

résoudre sont: I'équation de I'énergie cinétiquebtlentek et le taux de dissipation
spécifique w. La viscosité turbulente est exprimée pay, = Cﬂh, et les équations de
w
transport sont illustrées par les équations sudsfat6]:
0 (m)+i(ﬁﬁ,»k)=ﬁP—ﬁak+iHﬁ+ﬂJ "k} (2.63)

at 0X. 0X. Py K

J J

0 [ 0 (-~ PPw _ 0 |- H |dw
—(pw)+—\pt w)=C_, F—-C_,pawf + + = 2.64
o (p)+ () = C. 22 -C e + H,U . jale (2.64)

] ] rw

avec les constantes [46]:
C,=0.09C,, = 0.555
C,=0833P, = 2.0t P, = 2.

Les conditions dé& etw sur la paroi sont :

k=0 pour y=0

a):7.2£2 pour y=y, (2.65)
y

ouy; est la distance normale, depuis la paroi jusqoé&nire de la premiere maille. Pour avoir
des solutions précises, le centre de la premienédentoit étre positionné plus prés de la

paroi. Ce modele exige donc un maillage trés finvaisinage des surfaces solides. Une

distance adimensionnée proche de I'unité=1 est généralement préconisée.

2.2.2.4 Modeéle SSTk — «« de Menter

Les résultats obtenus par le modéle «, selon Menter sont tres sensibles a la

valeur dew imposée a I'extérieur de la couche limite, le mMedeSTk —« [51] représente
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donc une alternative de modele-« . Il combine les deux modéles—a et k-e. Deux
équations sont résolues, une pour la dissipaécifique w et l'autre pour I'énergie

cinétique de turbulence k, ainsi les équations jpaatiw sont [51] :

9 O (= Ve o mpa O |y ) 0K
o WK+ —\pujk) = pP = C, pak + - — 2.66
at(p)+axj(,0uj) P uP +0X[(/J+akﬂt)axj} ( )
%(ﬁ“’)J’%(ﬁﬁij}:—ﬁP-ﬁﬁwz+%{(ﬁ+0wﬂt)37w}+
| a8 j il e
19k dw
1-F 2po . — 9K 0@
1-F) pawza)axj ox,

Les constantes, ,0,,,B ety sont déterminées a partir de la relation [51]:

p=Fg+1-F)a (2.68)

2.2.2.5Modele de Spalart-Allmaras

Le modele de Spalart-Allmaras [32] est un modeal@& équation. Il résout en général

une équation de transport liée a la viscosité leriigy, . Cette derniére est donnée pour ce

modele par I'équation [32]:

th = poft, (2.69)
Et 'équation de transport :
DV & 1| @ 00 . 90 3D A%
6,80+ L (w+0) 2% 4, 29 90 e - 2 2.70
Dt g 0x; ( )ax,. Gz 0x, 6xl.:| L (dj (2.70)

Le modéle de Spalart-Allmaras exige comme le moktéleet SST un maillage raffiné sur les

parois, avec une valeur glé=1.
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2.2.3 Maillage

La réalisation d’'un maillage approprié au problénagé est I'une des étapes les plus
importantes dans les simulations numériques. L'tadimm du maillage aux conditions aux
limites du probleme est primordiale dans ce typealeul. Un maillage structuré est utilisé
dans tous les calculs 2D et 3D realisés. Ce typeailage permet de contréler de facon
rigoureuse I'épaisseur des mailles dans des emdpoécis (au voisinage des parois par
exemple). Le seul probléme que I'on rencontre demgype de maillage par rapport au
maillage non structuré est 'augmentation du nona@enailles lors de son raffinement dans
les zones sensibles a étudier. Le domaine totahiell est subdivisé en plusieurs blocs, le
raffinement de chaque bloc dépend de l'importanes dones étudiées. Le code CFD-
FASTRAN [75] utilise principalement le maillage emgiré par le mailleur CFD-GEOM. Ce
dernier est capable de générer des maillages @téscet instructurés, en 2D et en 3D. Pour
plus de détails, nous avons exposé deux exemplagération 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] emsde sur la résolution des
égquations de Navier-Stockes par la méthode desnadldinis. Ce code est capable de simuler
tous les régimes d’écoulement, de faiblement siihse au régime hypersonique a haut
nombre de Mach avec le phénomene de [I'aérotherrmighé associé. Le champ
d’écoulement est subdivisé en petits volumes dér@len Les équations de conservation sont
appliguées a chaque volume en prenant en comptiexedes variables a travers chaque face
du volume de contrdle. Chaque variable est calcaléeentre de chaque cellule et supposée

constante dans tout le volume de contrble.

Le calcul des flux convectifs est basé sur dewemas déecentrés (Upwind) : Le
schéma de Roe - FDS (flux difference splittingleeschéma de Van Leer - FVS ( flux vector
splitting).

Une précision spatiale d’'ordre supérieur ou égaldeax peut étre obtenue par
I'utilisation d’un limiteur de flux approprié. Cdasniteurs de flux sont utilisés pour prévenir
des oscillations numériques, en particulier pows éeoulements siéges de fortes zones

d’interaction chocs/surfaces de discontinuité.
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Pour lintégration temporelle, trois schémas saonédrés dans le code : le schéma
explicite de Runge-Kutta, le schéma semi impli€eint implicit) et le schéma totalement

implicite (fully implicit).

Les calculs numériques présentés dans cette thsété réalisés en optant pour le
schéma de Roe — FDS [94], moins dissipatif au mage de la couche limite, associé au
limiteur Minmod basé sur le calcul de la pente mizlie des gradients associés aux grandeurs
physigues de I'écoulement prises sur les facesotlume de contrdle. Le schéma implicite a

éte par ailleurs utilisé pour I'intégration en tesnp

Le pas de temps est contr6lé par le nombre de CElur@nt-Fredrichs-Lewy [8]).
L’accélération de la convergence est obtenue, ésarfa varier ce nombre de CFL
linéairement de sa valeur initiale généralemeriléajdépendant du raffinement du maillage

utilisé) a une valeur finale, sur un nombre degmgemps spécifié.

La convergence des calculs itératifs est obtennlat{gn quasi stationnaire) lorsque la
valeur spécifiée des grandeurs résiduelles (L2Nagst)atteinte. D’autres contréles de la
convergence peuvent étre également obtenus en cambjes courbes donnant I'évolution de
certaines variables, telle que le frottement pakifgar I'intermédiaire de la grandeyir) en

fonction du nombre d’itérations.

L’'organigramme général du code, ainsi une schéataiis simplifiée de
I'environnement de code (prétraitement et postdmaent) sont présentés, respectivement par

les figues 2.7 et 2.8.
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Chapitre 3

Ecoulements transsoniques turbulents

3.1 Introduction

Le régime de vol des avions modernes de trangbate passagers correspond a des
vitesses transsoniques en terme de nombre de MackO\W5-0.85 et & des nombres de
Reynolds tres élevés. L’écoulement transsoniquepmauit quand les deux régimes
d’écoulements subsonique et supersonique se miamfatans le méme champ d’écoulement
local [77, 78]. Il est caractérisé par le dévelappet d’une poche supersonique délimitée par
la paroi d’'une part et d’autre part de la ligneigoa sur la surface supérieure de laile
(Fig.3.1). L’'apparition d’'une poche supersonique bintrados de l'aile est également
possible, tout dépend de I'angle d’'incidence eladimrme géométrique de l'aile. Le régime
transsonique est caractérisé dans sa grande partaes forts gradients adverses de pression,
interaction choc/couche limite et des régions deoligment en aval de I'onde de choc
(Fig.3.2). Ces phénomeénes, ainsi que les propragésompressibilité d’écoulement pose un
vrai challenge non seulement pour la simulation énmaie, mais aussi a la modélisation de la

turbulence.

L’aérodynamique des écoulements transsoniqueslleuts autour des ailes et des
profils d'ailes a été durant des décennies le sdgetplusieurs travaux expérimentaux et
numériques. Holst [79] a publié une synthése desltats numériques avec comparaison de
23 travaux appartenant aux 15 différents groupestelrs. Ces méthodes varient des
techniques simples utilisant le concept de couptageche limite-écoulement potentiel non
visqueux aux meéthodes basées sur la résolution ngueédes équations de Navier-Stokes
[80-83]. Lai et al.[84] ont simulé numériqguemer@dbulement transsonique autour des profils
d'ailes NACA0012 et RAE2822 avec et sans chocstitisant les modéles de turbulence de
Baldwin-Lomax et ke. Quatre modeles de turbulenceg,kk-w, k-1 et Spalart-Allmaras ont
été testés par Groncalves et al. [85] pour affirfaeralidité des lois de paroi dans un code

RANS. Il a été démontré qu’une tres simple repriagiem de profil de vitesse dans la région
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des parois donne des bons résultats pour les @ésents transsoniques autour des profils
d’'ailes en présence d’interaction onde de choclwedimite conduisant au phénoméne de
décollement. Une investigation numeérique des éooeids transsoniques autour de profil
d’aile NACAO0012, en utilisant différents modélestdebulence linéaires et non linéaires a été
présentée par Barakos et al.[86]. Trois modelasidbellence ke, k-w et SST ont été évalués
par Kim et al. [87] afin de valider un code de céldes écoulements compressibles en
simulant numériqguement I'’écoulement transsoniquua d’'un profil d’aille RAE2822
d’épaisseur maximale 12.1% de la corde avec un terfdite aigu, a un nombre de Mach de
0.73 et un nombre de Reynolds de 6.5x10n code de calcul de haute précision a été
développé par Yang [88] pour résoudre numeériquenentéquations de Navier-Stokes
compressibles en 2D et en 3D en utilisant le modeleurbulence de Baldwin-Barth. Le code
est validé pour un écoulement transsonique autesipdofils d’ailes NACA0012, RAE2822
et I'aile ONERA M6.

Récemment, une investigation numérique au voisindgs parois basée sur la
résolution des équations moyennées de la turbulRANS en introduisant deux modeles de
turbulence Splarat-Allmaras et SSTuka été effectuée par Knopp et al.[89], en simulamt
écoulement transsonique autour d’un profil RAE282@tte étude est basée sur une nouvelle
combinaison des lois de paroi conjointement avedetzhnique de maillage adapté au
voisinage des parois pour assurer a la fois unailgton numérique convenable des
phénomenes physiques proche de paroi, et de mipte la plage de stabilité et validité des
lois de paroi. En utilisant un code de volumessfidéveloppé par le groupe CFD a l'institut
de 'Aéronautique et de I'Espace (IAE, Brésil) paasoudre les équations de Navier-Stokes
compressibles RANS, Begarella et Azevedo [90] @amgaré et validé les modeéles linéaires
et non linéaires de la viscosité turbulente, ams le modele de fermeture de tenseurs de
Reynolds RSM (Reynolds Stress Model). Les résulthtenus sont ceux d’'un écoulement
transsonique autour d’un profil OAT15A qui montrene les modeles non linéaires sont tres
performants par rapport aux modeles linéairesgxcé€ption de modele SST qui donne des
résultats en bon accord avec ceux issus des maugthelnéaires ou de calcul RSM. Jakirli
et al. [91] ont étudié numériquement I'’écoulemémnssonique atour de différentes
géomeétries , telles que le profil d’aile RAE2822jlé ONERA M6 et la configuration aile-
fuselage DLR-ALVAST. Le modele de turbulence uéilisst celui de RSM, ainsi les résultats

obtenus sont comparés a ceux basés sur la vistaditdente, & savoir le modele de Spalart-
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Allmaras et ken. Tres récemment, les écoulements visqueux tramgsEm et supersoniques

autour d’'une aile et d'un profil d’aile NACA0012 bété étudiés par Hafez et Wahba [92].
L’idée principale de leur travail est d'utiliser i@éthode de Helmholtz pour la décomposition
de la vitesse, ainsi la formulation peut étre voenme une procédure d’interaction des

régions d’écoulements visqueux et non-visqueux.

Malgré l'apparition de nouvelles techniques poarniodélisation des écoulements
turbulents (DNS, LES,...), la méthode RANS reste ufil andispensable pour I'étude des
écoulements turbulents complexes dont la simulggamDNS ou LES par exemple demande
un temps de calcul (CPU) exorbitant, méme avec @uvelle génération des
supercalculateurs. Dans le méme contexte que sermiréhapitre est consacré a I'évaluation
et la validation des résultats numériques issusaleul d’écoulement transsonique autour
d’'un profil NACA0012 (Fig.3.3), puis autour d’'unelea3D ayant comme profil de base
NACAO0012. Tous les calculs sont effectués en uatiliscing modeles de turbulence : le
modéle algébriqgue de Baldwin-Lomax, le modeéle a émeation de Spalart-Allmaras et les

modeles a deux équationg kk-w et SST.

3.2 Résolution numérique et conditions aux limites

Pour cette étude, les calculs sont effectuésibsant le code CFD-FASTRAN [75] et
le maillage est généré par CFD-GEOM [76]. Pourtégration en temps, on a choisi un
schéma complétement implicite avec un CFL (Couraigtdrichs-Lewy [8]) maximum de 5.
Concernant la discrétisation spatiale, le schénsard& de Roe avec le limiteur min-mod de
second ordre est choisi. Le champ initial est umfn obtenu a partir des conditions
d’écoulement a I'infini amont. Les conditions aimites sont fixées comme suit :

* A la paroi des conditions d’adhérence et la coaditi’'une paroi adiabatique sont
imposées.
» Des conditions aux limites de type entrée/sortiet sSmposées sur tout le reste de

domaine, en se basant sur les invariantes de Rireman



CHAPITRE 3 ECOULEMENTS TRANSSONIQUES TURBULENTS 49

la witesse locale masmale est inférieure la witesse locale masimale est égale & la witesse
sonigue

My= 0.5
My= 0.72
Ecoulement
Onde de choc supersonique Choc notmal
e po:;:he normale Separation
SUPEISOTLAue Subsomgue  Une eventuelle i n

sEparatio

My,= 0.82

Ecoulement
SUpErSCriclE

Eccoulement

hoc normal subsonique

Chor courbé

M= 1.05

Figure 3.1Progression des ondes de choc sur la surface tiedade en fonction de
nombre de Mach de vol [118]
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Figure 3.2 Interactions visqueuses —non visqueuses autonpdafil d’aile [119]

Figure 3.3Le 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 choisiecellé de profil d’aile symétrique
NACAO0012 d’épaisseur 12%, qui a €été I'objet de noenbes études tant expérimentales et
numeriques. Des tests préliminaires concernantet'afe la topologie de maillage sur les
calculs ont été effectués pour deux types de ngatldargement utilisés pour les écoulements
externes : les topologies en O et en C (Fig.3d)test choisi est celui effectué en utilisant
les données de I'écoulement correspondent auxsaddiecas test 3 avec le modé&le £ (voir
ultérieurement). Les résultats illustrés sur Igaires 3.5 et 3.6 sont obtenus en utilisant le
maillage optimal G3 (Tab.3.1) pour une topologeendaillage en C, tandis que un maillage
de 241x121, eéquivalant a G3 en terme de raffinérasnutilisé pour la topologie O. On
remarque bien que la répartition de coefficientpdession le long du profil (Fig.3.5), ainsi
gue le champ de vitesse et les lignes de couranst ldarégion de bord d’'attaque et le long de
I'extrados sont pratiquement similaires pour leaxdeonfigurations de maillage. De méme,
pour la localisation de I'onde de choc, les deugotogies prédisent la méme abscisse
(Fig.3.6). La seule différence réside au nivealclilemp de vitesse au voisinage de bord de
fuite ; il est mieux capté dans la topologie erP@r conséquent, le maillage en (C) est choisi
car il est tres recommandé pour simuler les régamsillage au bord de fuite. Ainsi, deux
blocs sont construits, un pour le profil d’ailed’attre pour la région de sillage. Concernant le
régime d’écoulement transsonique, trois cas tesist £hoisis traitant I'écoulement

transsonique avec et sans décollement.

Pour le premier cas, I'écoulement reste attaclaés(siécollement) et Iégerement
supersonique dans la région de bord dattaque ol pi'aile. Ainsi, les conditions
d’écoulement a I'infini amont sont fixées commet suli

- nombre de Mach, M~0.6
- nombre de Reynolds, Re9x1®
- l'angle d’attaque géomeétriqug= 4°
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Figure 3.4 Maillage structuré pour un profil NACA 0012,
(a) Maillage en O,(b) Maillage en C
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Figure 3.5Comparaison de coefficient de pression Cp poutddes types de maillage: C et
O (M»=0.799,0,=2.257° et Rg=9 1), modeéle ke
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Pour le second cas test, les nombres de Mach Begeolds sont les mémes que le
premier cas, mais l'angle d’attaque geéometriqug 9.84°. Dans ce cas, une poche
supersonique se manifeste sur I'extrados de pdzHils la région de bord d'attaque, et

I’écoulement se détache au pied de I'onde de choc.

Pour le troisieme cas test, on garde le méme noudr@eynolds que les deux cas
précédents, mais le nombre de Mach=M.799 et I'angle d’attaque géometriqug= 2.86°.
Une onde de choc se manifeste sur I'extrados &diabe x/c=0.5 environ. Ce choc est trés
fort conduisant ainsi a un décollement de la couahée tres intense. Ce troisieme cas
constitue un test tres sévére pour la simulatianérique en terme des schémas numeériques
adoptés, aussi bien que pour les modeles de tudmilé’évaluation des performances des
modéles de turbulence est effectuée, en simul@éoddilement transsonique autour d’un profil
d’aile NACAO0012 par les cing modeles de turbuleraigés précédemment. La valeur

adimensionnelle de la distance de la premiere enailla paroi y: est fixée a 1 pour les
modéles de turbulence de Baldwin-Lomax, SpalantrAhas, ke et SST. Cependant, pour le
modele standard &-avec des lois de paroy::SO. Pour chaque cas test, les résultats

numeriques obtenus sont confrontés a ceux de Iferpatale de Harris [96].
3.3.1.1 L’effet de raffinement de maillage

Dans ce paragraphe, on a étudié a la fois I'eféetaffinement de maillage et I'effet
des dimensions des frontieres externes délimimrdomaine de calcul. Pour cela, quatre
maillages sont généres et testés pour chaquetéascédessus. La frontiere externe est fixée
a 5c¢ plus loin de profil dans toutes les directidres détails de maillage utilisés sont résumés
dans la table 3.1. En outre, des calculs sonttefsgour différentes positions de la frontiére
externe, en utilisant le maillage G3 afin d’assutiadépendance de la solution du champ
lointain. Ainsi, les résultats obtenus pour le pmmoas test (M=0.6, a.= 3.313°) en utilisant
le modele de turbulence SST sont résumés danabiest3.2 et 3.3. La figure 3.7 montre la
distribution de coefficient de pression Cp pour déférents maillages utilisés. D’apres ces
résultats on peut conclure que le maillage G3 awex localisation de 5c¢ de la frontiere
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externe plus loin de profil d’aile est le maillagptimal en terme de stockage mémoire et

temps de calcul.

Maillage  Bloc 1 (Profil d’aile) Bloc 2 (Sillage )
directioni  direction | direction i direction j
G1 181 31 31 61
G2 241 61 61 121
G3 261 91 61 181
G4 401 121 121 241
Table 3.1.Détails des maillages utilisés pour I'étude démament autour d’un profil
NACA0012.
Maillage G1 G2 G3 G4 | Experiencge
C. 0.444 0.446 0.446 0.446 0.443
Co 0.0317 0.0165 0.0138 0.0127 0.01

Table 3.2.L'effet de raffinement de maillage sur les coeéfit de portance et de trainée (cas
test 1; M.=0.6,0.=3.313° et Rg=9 1, le modéle SST k3)

Dimensions 5c 7c 10c 15c 30c
C. 0.446 0.445 0.445 0.445 0.445
Co 0.0138 0.0139 0.0138 0.0139 0.0143

Table 3.3. L'effet de dimensions de domaine de calcul ssiclgefficients de portance et de
trainée (cas test 1;M0.6,0.=3.313° et Rg=9 1, le modéle SST ky)
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Figure 3.7. Distribution de coefficient de pression Cp autoempdofil NACAO0012 pour le
cas test 1; modele SSTuk; (a) L'effet de raffinement de maillagdh) L'effet de

dimensions de domaine de calcul
(M.,=0.6;0,=3.313°; Re =9.10)
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3.3.1.2 Comparaison des modéles de turbulence etidation

Les résultats expérimentaux issus des mesurestegdes par Harris [96] dans une
soufflerie transsonique sont disponibles pour ladadon. Sachant que nos calculs sont
effectués dans des conditions relatives a l'airiantbl’angle d’attaque doit étre corrigé, de
'angle géométriqueny, qui prend en considération les interférences desc parois de
soufflerie a I'angle d’attaque corrigé.. En utilisant I'expression linéaire d’ajustement
d’angle d’'attaque établie par Harri8o=ac-04= -1.55 §), les valeurs corrigées de I'angle
d’incidence sonti.= 3.313°0.= 8.427° etic= 2.257° pour les trois cas tests respectivement et

c’est ces valeurs qui sont utilisées dans tousdksils.

Castestl1:

Les premiers résultats sont la distribution deffament de pression Cp (Fig.3.8a) et
les valeurs tabulées des coefficients de portanc#eetrainée (Table 3.4). Dans ce cas,
I'écoulement est attaché et lIégérement supersoridgne la région de bord d’attaque sur
I'extrados (Fig.3.9). Tous les modéles de turbutedonnent des valeurs tres similaires, a
I'exception de modéle k; qui donne une allure de coefficient Cp légérenpdus accentuée
au bord d’attaque. Cependant, le calcul avec leéheokl€ converge trés rapidement par
rapport aux autres modeles. L’historique de comseeg de coefficient de portance (Fig.3.8c)
montre que tous les modeles convergent apres 3@@Aions environs et le résiduel norme

L2 diminue de quatre ordres de magnitude (Fig.3.8b)

Coefficient k-g K-w SST ke BL SA Expérience [96
CL 0.473  0.449 0.446 0.454 0.452 0.443
Co 0.0106 0.0141 0.0138 0.0126 0.0132 0.01

Table 3.4Comparaison des coefficients aérodynamiques uléascet mesurés (cas 1,
Ma=0.6,0=3.313° et Rg=9 10
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(a) Coefficient de pressiorib) le résiduel L-2(c) L’historique de convergence de
coefficient de portance (M0.6;0.=3.313° Re =9.10)
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Cas test 2 :

Les résultats concernant ce cas test sont ilistaés les figures 3.10 et 3.11. Dans ce
cas, I'écoulement est détaché au pied de choamgleé d’attaque est proche de la valeur de
'angle de portance maximale. Les allures de eueffts de pression Cp obtenues par les
cing modeles de turbulence sont confrontées agke de I'expérience (Fig.3.10a). Tous les
modeles de turbulence sont incapables de prédireeatement la position de choc, a
I'exception de modéle de Spalart-Allmars, qui donne prévision assez proche de celle de
I'expérimentale. Concernant les coefficients detgwe et de trainée (Tab.3.5), les deux
modeles ke et SST prédisent des valeurs dee@ trés bon accord avec celles de Harris
[96], tandis que pour &; tous les modéles donnent des résultats appraxesatomparées
aux valeurs expérimentales sauf le modele de Baldwmax dans lequel £Cest surestime.
L’évolution de résiduel L2 et l'historique de camgence de C sont présentées
respectivement par les figures 3.10b et 3.10c. dimbre maximum d’itérations est fixé a
20000 et le résiduel est inférieur a*1@prés 3000 itérations, sauf pour le modéle devidald

Lomax, le calcul ne converge pas et I'évolutiorGlest L2 devient périodique.

Coefficient k-g k-w SST ke BL SA Expérience [96]
C. 0.873 0.923 0.894 0.801 0.800 0.918
Co 0.0591 0.0594 0.0583 0.0740 0.0589 0.0454

Table 3.5.Comparaison des coefficients aérodynamiques uléscet mesurés (cas test 2 ;
Ma=0.6,0=8.427° et Rg=9 10)
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Castest 3:

Les figures 3.12 et 3.13 résument les différepsultats obtenus pour ce cas test.
Comme on peut le constater un choc fort se maeifastabscisse x/c=0.5 sur I'extrados
conduisant a un décollement trés intense lorsidetaction de I'onde de choc avec la couche
limite. Dans ce cas, le coefficient de portanceetépfortement de la position prédite de choc
et les difficultés de convergence sont fortemenipt&es avec la modélisation de phénomeéne
de turbulence. Tous les modeles sont incapabl@sédiére correctement la position de I'onde
de choc, ainsi que la pression sur lintrados pdil d’'aile. En général, les coefficients
aérodynamiques Cet G sont approximativement en bon accord avec ceulerpérience,
en particulier le coefficient de portance et cargous les modéles de turbulence (Table 3.6).

Coefficient k-g k-w SST ke BL SA Expérience [96]
CL 0.438 0.431 0.399 0.349 0.324 0.390
Co 0.0466  0.0484 0.0461  0.0402 0.0416 0.0332

Table 3.6.Comparaison des coefficients aérodynamiques ulégcet mesurés (cas test 3;
Ma=0.799,0.=2.257° et Rg=9 1(f)
La qualité de la simulation numérique dépend daerdeision avec laquelle la couche
limite est décrite. Ainsi, une analyse de la géatle maillage en terme de la hauteur de la
sous couche limite Y pour les trois cas tests en utilisant les cing @exlde turbulence est

résumeée sur la figure 3.14.

Pour le modele lk-utilisant les lois de paroi (Fig.3.14a), on catstque les valeurs
de Y'sont trés proches de 50, a I'exception des régsamgulieres de bord d’attaque et de
bord de fuite. Ce constat est valable pour les teais tests, en particulier sur l'intrados du
profil d’aile. Cependant, pour les deux derniers tessts : 2 et 3, la valeur dé ur I'extrados
diminue au dessous de 30 a cause de la forte détitmraonde de choc/couche limite

conduisant a un décollement de la couche limite.

Concernant les quatre modeles de turbulence Bl k8Aet SST qui nécessitent un
raffinement de maillage a la paroi et des vale@s" proches de I'unité, on remarque que
pour les trois cas tests, la valeur deest trés proche de 1, a I'exception des régionisode
d’attaque et de bord de fuite (Fig.3.14b-Fig.3.14d)
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Figure 3.12 Comparaison des résultats issus de différentelasdde turbulence pour
le cas test 3,
(a) Coefficient de pressiorib) le résiduel L-2(c) L’historique de convergence de

coefficient de portance (M0.799;0.=2.257°; Re =9.10)
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Afin de tester la robustesse de chaque modéle tnwrédiction du point de
décollement dO essentiellement a la forte intevactisqueuse entre I'onde de choc et la
couche limite au niveau du pied de choc, le cas3est choisi, ainsi la figure 3.15 montre
séparément la répartition de coefficient de fro#tat sur I'extrados et I'intrados de profil
d’aile. Notons que le point de décollement correspa I'annulation de la contrainte pariétale

(7, =0, donc G=0), ou les filets d'air se détachent de la pakdiexception de modele &

tous les autres modéles donnent des allures toehgs les unes aux autres. Ceci est valable
jusqu'a la zone de décollement. Le coefficientrdgdment s’annule pour les deux modéles
k—a et SST presque dans le méme point; du fait quendeele SST suit le méme
comportement que celui de- « dans les régions proches de paroi. Les deux autrdsles :
algébrique de Baldwin-Lomax et le modéle a une #ouale transport de Spalart-Allmaras

donnent des valeurs de &2s proches de zéro, mais non nulles dans lad®décollement.

Concernant la répartition de coefficient de frotémt le long de I'intrados de profil,
tous les modeéles prédisent des valeurs trés sigslad I'exception de modélegk-Ce constat
peut étre expliqué par le fait que ce modéle sgtiline approche basée sur des lois empiriques
a la paroi qui nécessitent des valeurs deu peu élevées (supérieures a 30), donc un

maillage non raffiné suffisamment & la paroi.

De plus, les profils des vitesses moyennes sanésren trois stations pour le cas test
3 ; deux stations le long de I'extrados et uneigtatians le sillage en aval de bord de fuite.
Les profils ne sont pas strictement identifiablesleds profiles de couche limite car les
extractions ne sont pas perpendiculaires a la paaopremiere station est située a x/c=0.2 a
partir de bord d’attaque. Les cing modéles prédiden allures, généralement tres semblables
car, I'écoulement reste attaché et les variatioes deux vitesses gardent le méme signe

durant leur évolution dans I'épaisseur et a I'aetérde la couche limite.

La station 2 située a x/c=0.7 est choisie justeiéke I'onde de choc. Cette derniere
en interagissant avec la couche limite induit uodef séparation, qui se traduit par un

changement brutal de signe de variation des demmposantes de la vitesse moyenne.
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La derniere station est celle correspond au sillageaval de bord de fuite (a x/c=1.2).
Tous les modéles prédisent les mémes allures dessgs, en particulier la vitesse
longitudinale, a I'exception de modele BL qui s@stime la vitesse au niveau de sillage (a
y/c=0). De plus, l'effet de l'angle d’attaque seduit par des profils de vitesses non
symétriques dans la zone de sillage, derrieredgl praile.

Coefficient de trainée

Afin de mettre en évidence I'effet de nombre decMaur le coefficient de trainée en
régime transsonique, on a présenteé sur la figure [&volution de @ en fonction de Mach a
I'angle de portance nullex{=0 pour un profil symétrique) et pour un nombreREynolds
Re,=9x1(, en utilisant le modéle de turbulenceokCette étude révéle un aspect physique
trés important qui est la forte augmentation derddnée dans le régime transsonique. En
augmentant le nombre de Mach graduellement, leficmaft de trainée reste relativement
constant jusqu’a une valeur critique de nombre @elvipuis le coefficient £commence a
augmenter rapidement et le Mach correspondanipgsiéle nombre de Mach de divergence

de la trainée N (drag divergence Mach number) et sa valeur espasmentre 0.76 et 0.78.
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Figure 3.15 Coefficient de frottement (cas test 3)
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3.3.2 Calcul Tridimensionnel (I'aile 3D)

Un calcul tridimensionnel 3D a été effectué autdune aile 3D ayant comme profil
de base le NACA 0012. La géométrie de l'aile estuité de celle de l'aile ONERA M6
(Fig.3.18), congue par le département d’aérodynaenaie 'ONERA en 1972, afin d’obtenir
une base de données expérimentales pour validétudss qu’ont été faites dans le domaine
d’écoulements tridimensionnels a haut nombre de nBldg. Les caractéristiques
géomeétriques de l'aile sont résumées dans la @&allet les longueurs sont adimensionnées

par rapport a la corde au plan de symétrie (I'emtpiz) (Fig.3.19).

Demi envergure (b/2) (Half-span) 1.4879
Allongement AR (Aspect Ration) 3.81
Efflement TR (Taper Ration) 0.562

L’angle de fleche au bord d’attaque (BA) 30 degrés

L’angle de fleche au bord de fuite (BF)| 15.8 degrés

Table 3.7Les caractéristiques géomeétriques de I'aile 3D

2
Ou AR= % (S est la surface en plan de I’aile),'l'ét:%

~ 1
C, et G désignent respectivement la corde de profil an dia symétrie ('emplanture) et la

corde a I'extrémité de l'aile.

Les frontieres du domaine de calcul sont placéaéfssamment loin de la surface de
I'aile, 10C selon toutes les directions (Fig.3.2@ans cette étude, on a tenu en compte que la
moitie de I'envergure de l'aile (b/2) afin de réguconsidérablement le temps de calcul, ainsi
une condition de symétrie est imposée au niveagplatu(z=0). Une vue détaillée de maillage
en 3D, montrant la répartition des mailles sutd’at dans le plan de symétrie est illustrée sur
la figure 3.20b.
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Figure 3.18L'aille ONERA M6 [120]

-— 7 —s
| | H
(P
158
E
BF

-~ ] — >

Figure 3.19 La géométrie de I'aile NACA0012 (plan XZ)
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Le maillage est engendré par extrusion en deuxestage maillage G3 selon
'envergure de l'aile (direction z). Nous rappelocs que le maillage G3 est le maillage
optimal utilisé précédemment lors de calcul bidisiennel. Ainsi, le nombre total des
mailles est de 1.3914 million pour simuler seulemkn moiti€ du domaine de calcul
délimitant I'aile 3D en régime transsonique et laface de l'aile est modélisée par 5460
mailles en maillage structuré. Dans cette étudaes mwons repris les deux cas tests 1 et 3 de
la simulation 2D. Comme on a vu précédemment, Uésoent est faiblement transsonique et
sans décollement pour le cas test 1, tandis que [@was test 3, les conditions de
I’écoulement favorisent I'apparition d’une ondedw®c forte, en interagissant avec la couche

limite induit une zone de décollement massif.

Pour le cas test 1, la figure 3.21 montre la distron de nombre de Mach au plan de
symétrie et aux différentes stations le long éavergure de l'aile. Les résultas obtenus en
utilisant le modele de turbulence SST montre géeolullement est faiblement transsonique et
aucune onde de choc se manifeste sur I'extradd&itee Ceci est confirmé en tracant les
cartes de répartition de coefficient de pressions@ples surfaces de l'aile : inférieure et
supérieure, ainsi que les courbes monodimensia@mdik Cp en différentes stations le long
de l'envergure de laile (Fig.3.22 et Fig.3.23).sLeing modeles de turbulence testés

produisent en général, les mémes allures.
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(a) Iso-Mach dans le plan de symétrie de l'aile

(b) Iso-Mach dans différentes stations le long'@evergure de l'aile : plan de symétrie,
z/b=0.5 et z/b=0.75

Figure 3. 211so-Mach pour le cas test 1 , en 3DA0.6;0.=3.313°; Re =9.1¢, le modéle
SST k)
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Figure 3.23 La distribution de coefficient de pression Cp différentes stations le long de
I'envergure de I'aile (cas test 1)
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Pour le cas test 3, les observations constatéeségemment lors de calcul
bidimensionnel sont confirmées en calcul 3D. Onstate la présence d’'une onde de choc le
long de I'extrados de I'aile (Fig.3.24-Fig.3.26)e4d résultats obtenus par les cinqg modeles de
turbulence sont comparés a ceux issus d’'un calenlvwisqueux (Euler). Tous les modeles
prédisent I'onde de choc, avec presque de la mateasité et dans le méme endroit, en
général. Cependant, le calcul Euler prédit le amogeu trés en retard par rapport au calcul
Navier-Stokes (visqueux et turbulent). La distribat de coefficient de pression aux
différentes stations le long de I'envergure ddd’anontre que le de choc devient de plus en
plus intense en s’éloignant de I'emplanture. Pearttois stations, on remarque que le modele
k-w prédit 'onde de choc, un peu en avance par ra@oor autres modeéles. Tandis que, pour
le modéle de Baldwin-Lomax, I'abscisse de I'ondect®c est prédite un peu en retard.
Finalement, il faut noter que malheureusement odisgose pas des résultats expérimentaux
pour I'aille NACA0012 en 3D afin de valider les réats numériques obtenus. Cependant,
cette étude nous a permis de confirmer la phénolmgieode I'écoulement transsonique

turbulent vue précédemment lors de calcul bidinmmss|.
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(a) Iso-Mach dans le plan de symétrie de l'aile

(b) Iso-Mach dans différentes stations le long'@evergure de l'aile : plan de symétrie,
z/b=0.5 et z/b=0.75

Figure 3.241so-Mach pour le cas test 3(0.799;0.=2.257°; Re =9.1C, le modéle
SST kew)
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Figure 3. 25Répartition de coefficient de pression Cp pouwsds test 3
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Figure 3.26 La distribution de coefficient de pression Cp différentes stations le long de
'envergure de laile (cas test 3)



CHAPITRE 4 ETUDE DE L’EFFT THERMIQUE 84

Chapitre 4

Etude de I'effet thermique sur les performances

aerodynamiques des microdrones

4.1 Introduction

Dans le passé, en terme de recherche, peu diatteat été focalisée sur
I'aérodynamique des profils d’ailes et des voilukelsas nombres de Reynolds'd®e <18
(Fig.4.1). La prédominance des recherches surrtgfdspd’ailes a des nombres de Reynolds
élevés a été motivée par leurs applications danslomaine commercial et militaire.
Cependant, un intérét croissant pour les appticatciviles et militaires a passé la recherche
dans l'aérodynamique des véhicules volant & basbromle Reynolds du domaine
académique a la concrétisation pratique. Les egdns sont nombreuses, incluant les
turbo-propulseurs, les planeurs, les éoliennegjriases et les microdrones MAV (Micro-Air-
Vehicles). Au cours des ces dernieres annéesa iy des efforts concertés pour développer
des microdrones en raison de leurs nombreux dasaimpplication et aussi vu leur faible
colt de production par rapport aux drones. Ce typeions est capable d’accomplir des
missions diverses, y compris la reconnaissance edutveillance aérienne, la logistique,
contrdle de trafic et feux de foréts, inspectios devrages d’art et méme élaboration des
cartographies de champs de mines anti-personnais 2 littérature spécialisée, la recherche
sur les micro-drones se subdivise en trois granldsses : des microdrones a voilures fixes, a
voilures tournantes et a voilures battantes. Chacies ces classes a ses propres avantages et
inconveénients [97, 98]. Les MAV sont congus poynor@re a un certain nombre d’exigences
et d’objectifs : vitesse de vol allant de 20 a 6&/kk une masse totale, d’environ 100 g
(Fig.4.1), un rayon d’action de 10 km, une envergomaximale de 15 cm, un allongement
inférieur a 2 et une autonomie de 30 minutes et en@dnminutes pour des missions spéciales.
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L’aérodynamique des microdrones se heurte a d&sophénes physiques tres délicats
liés a la géométrie et aux dimensions particuliedes ce type d'avions et au régime
d’écoulement caractérisé par des faibles nombré&egaolds. La valeur faible d’allongement
(Fig.4.2) favorise I'apparition d’'un écoulementdimensionnel conduisant a des angles de
décrochage tres élevés, ainsi que, a la non |béédei coefficient de portance en fonction de
I'angle d’attaque. Aussi, le faible nombre de Rdginaaractérisant le régime de vol de ces
avions conduit a des effets visqueux tres intendets que le phénoméne de
décollement/recollement qui augmente considérabiedaetrainée, et par conséquent, a la
diminution de la plage de fonctionnement. Le phéaoende transition du régime laminaire
au turbulent dans la couche limite décollée essiqaassible. Ces contraintes représentent un
grand challenge, non seulement pour la simulationumérique, mais aussi pour
I'expérimentation, car les forces aérodynamiquest selativement petites a des faibles
angles d’attaque. Ce qui nécessite des outilselira tres sensibles aux petites variations et
avec une grande précision. Par conséquent, il trest important de déterminer une
configuration géométrique optimale pour les profilgiles et les voilures et aussi de
développer des technologies visant a améliorer pgormances aérodynamiques d’un

microdrone afin de le rendre davantage efficacetrotable et stable en vol.

De nombreux aspects des microdrones et leurs ctéastiques liées aux faibles
nombres de Reynolds sont étudiés et publiés danséférences [99-104]. Récemment, et
dans le but d'étudier ces caractéristiques, ToaeMueller [105] ont mené une étude
expérimentale & des faibles nombres de Reynoldsxd&d a 2 x 18 sur des ailes, ayant la
forme d’'une plague plane rectangulaire et deddsibllongements de 0.5 a 2. DelLuca et al.
[106] ont étudié expérimentalement les propriétésodynamiques des ailes flexibles et
rigides équipant les microdrones. Les mesuresnaiiqué que I'augmentation de la flexibilité
des ailes permet de retarder le décrochage et anignla valeur maximale de finesse L/D,

approximativement de 20 a 30 % pour des valeusstegse allant de 32 a 80 km/h.

Les performances aérodynamiques des ailes de faliblegement a bas nombres de
Reynolds 3x1H<Re< 9 x 1&ont été le sujet des travaux expérimentaux réafisé Sathye
et al. [107] en utilisant une aile rectangulaire %0012 d’allongement AR=1. Il a été
constaté qu'une augmentation considérable de faéwainduite était observée pour des

nombres de Reynolds inférieurs & 5%18choder et Baeder [108] ont mené une simulation



CHAPITRE 4 ETUDE DE L’EFFT THERMIQUE 86

numérique d’écoulement en 2D et en 3D a bas noddwiReynolds autour des profils minces
et cambrés, couramment utilisés dans la constructdes microdrones. Les résultats
numeriques sont obtenus en utilisant deux codesldal OVERFLOW et TURNS, puis sont
confrontés avec ceux de I'expérimentale pour des at des profils d’ailes type Eppler 387
et Mueller. Null et Shkarayer [109] ont examiné éxmentalement I'effet de cambrure sur
les performances aérodynamiques pour les ailestatdegs des microdrones, en utilisant
quatre modéles géométriqgues selon la valeur deamabrure 3%, 6%, 9% et 12%. Ces
modeles ont été testés dans une soufflerie a lvitesse avec des angles d’attaque allant de
0° a 35° et pour des vitesses de 5, 7.5 et 10amisspondent, respectivement aux nombres de
Reynolds basés sur la corde moyenne de 5x Ix 10 et 1 x 16. Les résultats montrent
que une cambrure de 3 % serait le meilleur choiur s vitesses élevées car il permet
d’atteindre des valeurs élevées de coefficientaitapce et de finesse (L/D), tandis que les
cambrures de 6% et 9% donnent des finesses életéedaibles vitesses de vol. Afin
d’étudier les phénoménes complexes des écoulentédithensionnels autour des ailes a
faible allongement et a bas nombre de Reynolds tple: le phénomene de
décollement/recollement, la transition laminairebtdent et l'interaction mutuelle entre ces
phénomeénes, Cosyn et Vierendeels [110] ont proaéd#e simulation numérique en utilisant
un code commercial (CFD), conjointement avec lahod¢ de bande (Strip Method). Les
calculs ont été effectués pour un écoulement ombre de Reynolds Re=1x18utour des
ailes rectangulaires d’allongement variant entfe €. 2. Elimelech et al. [111] ont étudié
I'écoulement autour des profils d’ailes type NACAR06t Eppler 61 aux faibles nombres de
Reynolds allant de 5x2@ 6x10, en utilisant les techniques de visualisatioraetésolution
numeériqgue des équations de Navier-Stokes gouverhanprobléme bidimensionnel,
incompressible et laminaire. Cette étude a metw&egce trois plages d’angle d’attaque dans
les quelles la transition se manifeste du régintempent laminaire a un régime partiellement

turbulent.

Dans le but d’améliorer les performances aérodygaes des voilures fixes équipant
les microdrones, Moshetta et Thipyopas [112, 11®]oomparé les caractéristiques de deux
configurations d’ailes : monoplan et biplans erlisant a la fois I'expérimentation dans une
soufflerie subsonique a faible vitesse et la sitmtanumérique en tenant compte des effets
visqueux. Les résultats obtenus indiquent quedegigurations biplans peuvent améliorer
considérablement I'efficacité aérodynamique comipazament aux configurations classiques:

monoplan. Une étude expérimentale a été effectaéeAfbartani et al. [114] dans le but
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d’évaluer les caractéristiques aérodynamiques etam@ues des microdrones a ailes
flexibles. Dans cette étude, des interactions n#mires d’ordre élevé entre les coefficients
de portance, de trainée et tangage avec la variaddpendante (I'angle d’attaque) ont été
confirmées. Afin de mettre en évidence la violatdm la condition de Kutta aux faibles
nombres de Reynolds, Yonemoto et al. [115] ont Bmumériquement I'’écoulement autour
de profil NACA0012 en résolvant les équations deviblaStokes bidimensionnelles. Ainsi,
les résultats obtenus montrent une pente négatieegle d’attaquen=0° de la courbe (&)
pour des nombres de Reynolds allant de 3%1?x10 et les caractéristiques aérodynamiques

sont différentes a celles trouvées sous la comdd®Kutta.

Etant donné les limitations et la dégradation dafopmances aérodynamiques pour
les profils d’ailes a micro-échelle en raison daurlefaible nombre de Reynolds,
comparativement a ceux d’échelle compléte, c’emhscce contexte que se situe ce chapitre.
L’'objectif est de mettre en évidence une nouvedehnhique permettant d’améliorer les
caractéristiques aérodynamiques de MAV ; 'augmeniade la portance et de finesse (L/D)
et la réduction de la trainée. Pour atteindre deibfaut diminuer et augmenter la pression,
respectivement sur I'extrados et I'intrados de ipiitile ou de l'aile. Ceci est accompagné
par I'accélération et la décélération des fileird’ respectivement sur la surface supérieure et
inférieure, en particulier dans la région de borattdque. Comme la pression est
proportionnelle a la température via I'équationtatédes gaz parfaits, I'idée de base est
d’introduire l'effet thermique par diminution et @mentation de la température
respectivement, sur I'extrados et I'intrados : ogfissement et échauffement. Cette technique
a été proposée initialement par Kim et al. [116]ogu étudié expérimentalement
I'écoulement avec effet thermique autour d’'un pridhCA0012 de corde 0.0381m (Fig.4.3).
Les tests expérimentaux ont été déroulé a une tatopé ambiante T=297 K, un nombre de
Mach de 0.018 et un nombre de Reynolds de 1.6% x10

Sachant que le nombre de Reynolds est faible,rect&ae laminaire est prédominant.
Cependant, l'introduction des modeles de turbulgnoedeles a bas nombre de Reynolds)
peut stabiliser les calculs et faciliter la comesrce et méme de donner des valeurs des
coefficients aérodynamiques, en particulier le fioieht de portance trés proches de celles de
I'expérience. Pour cette raison, le présent chamitrte sur I'évaluation et la validation des
résultats numériques issus de calcul laminaigeejuatre modeles de turbulence (Baldwin-

Lomax, Spalart-Allmaras, ks et SST) avec et sans effet thermique. Le cinquigrnéele de
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turbulence a deux équationsk-avec des lois de paroi dont il dispose le codamercial
CFD-FASTRAN [75] n’est pas utilisé dans cette étude lors de développent de ce modele
par Jones et Launder [46], il a été supposé queulément est complétement turbulent et le
nombre de Reynolds est tres élevé.
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Figure 4.1 Nombre de Reynolds pour différents types d’avidi@s]

Figure 4.2 Différentes configurations de microdrones [103,]117
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Figure 4.3 Le dispositif expérimental de I'expérience de Kii6]
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4.2 Résolution numérique et conditions aux limites

Dans cette partie de calcul, le maillage est gepér le mailleur CFD-GEOM [76] et
les calculs sont effectués par le code CFD-FASTR&MNutilisant un schéma completement
implicite pour I'intégration en temps afin d’attdire la convergence avec un CFL min de 1 et
un CFL max de 20. Pour la discrétisation spatialtea utilisé le schéma décentré de Roe
renforcé par un limiteur d’ordre élevé d’Osher-Otaatarthy [75]. Le champ initial est
uniforme, égale a celui de I'écoulement a linfemnont. Les conditions aux limites sont
fixées comme suit :

* Ala paroi, des conditions d’adhérence, conjointenaec la condition isotherme

pour la température a la surface sont imposées.

* Des conditions aux limites de type entrée/sorti@ soposeées sur tout le reste de

la surface frontiére délimitant le domaine de cladruse basant sur les invariantes

de Riemann.

4.3 Résultats et discussion

La géométrie choisie dans cette étude est calgrdfil symétrigue NACA0012
d’épaisseur 12% et de corde 0.0381 m, dont on despules résultats expérimentaux pour
I’écoulement avec effet thermique. Comme on a paiicédemment pour les écoulements
transsoniques, des tests de calcul préliminairé®t@neffectués en utilisant deux topologies
de maillage O et C (Fig.4.4a, 4.4b). Les résulisdas de deux calculs montrent que le les
deux maillages donnent des résultats semblableper@ant, la topologie C est plus
souhaitable pour la simulation de la région deagél au bord de fuite. Le profil d’aile est
modélisé par deux blocs : un bloc pour le profiild et un deuxiéme pour la région de
sillage. Les frontieres externes du domaine deutalint fixées a 30 c plus loin de la surface
du profil et ¢ca dans toutes les directions. Dangpremier temps et avant d’examiner les
résultats de calcul issus de différents modélesudrilence, il est nécessaire de mettre en
évidence quelques aspects jugés tres importastgjtel : I'effet de raffinement de maillage,
la comparaison des performances aérodynamiquesebdwams effet thermique a bas nombre
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de Reynolds, et enfin I'étude de variation de €mdité de I'effet thermique en fonction de
nombre de Reynolds d’écoulement. Dans cette prengiease de calcul, tous les tests sont
effectués en faisant appel au modele de turbuldecBaldwin-Lomax avec un nombre de
Mach de 0.045, a la pression ambiante de 101328 R&n), et une température de 300 K.
Ces conditions correspondent a une vitesse appatixinen vol de croisiére pour les
microdrones de 56 km/h et un nombre de Reynadd3 @l x 10.

4.3.1 L'effet de raffinement de maillage

Une étude de l'effet de raffinement de maillagé rescessaire pour déterminer le
maillage optimum. Ainsi, le maillage généré ess tserré au voisinage des parois et méme
dans les régions de bord d’attaque et de bord itk dfin de bien simuler I'’écoulement dans
les couches limites dynamique et thermique, etiass capter les régions de forts gradients,
a savoir le bord d’attaque et le bord de fuite.r&ffinant progressivement, quatre maillages

sont choisis et les détailles sont résumés damabla 4.1.

Maillage (nombre Bloc 1 (profil d’aile) Bloc 2 (sillage)
de mailles)
direction i direction j directioni  direction
G1 (9600) 181 41 31 81
G2 (21600) 241 61 61 121
G3 (34200) 261 91 61 181
G4 (76800) 401 121 121 241

Table 4.1Détails des maillages utilisés pour I'étude d&dede raffinement de maillage
autour de profil NACA0012.

Pour chaque maillage, trois calculs sont effectetatifs aux angles d’incidence 3°, 9°
et 12°. La température de la paroi est fixée akk@0400 K respectivement pour I'extrados et
l'intrados. Ainsi, les coefficients de pressiondat frottement sont comparés pour chaque

angle d’attaque (Fig.4.5). Pour les trois cas tdst$angle d’attaque, les courbes des deux
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coefficients sont approximativement semblables pgous les maillages testés a I'exception
de maillage G1. Cependant, les |égeres variationstatées au bord d’attaque de profil d’aile
sont dues aux forts gradients de vitesse et castiéi¢ pas I'utilisation d’'un maillage tres fin.
En terme des coefficients intégraux, par exemge;defficient de portance, la figure 4.6a
montre l'effet de raffinement de maillage sur ledeurs de coefficient de portance pour
différents angles d’attaque. Il est clair que peumaillage G1 (9600 mailles), le coefficient
de portance est sous estimé. Cependant, tousoissatitres maillages donnent des valeurs
tres similaires avec des légeres différences iif@agtes. Généralement, pour une bonne
estimation de la couche limite, le maillage daieéserré a la paroi, la valeur adimensionnelle
Y™ est un bon indicateur de la maniére avec lagleliraillage est raffinée au voisinage des
parois. Pour des simulations numériques a bas reodReynolds, la valeur de’ Yevrait
étre inférieure & 1. Pour cela, nous avons tragécoeirbes montrant I'évolution de™¥én
fonction de nombre de mailles de maillage considéaéfigure 4.6b montre bien que” ¥st
largement supérieure a 1 pour le maillage grosSigr alors que pour les trois autres
maillages Y est suffisamment inférieur & 1. De ce qui précéuepeut conclure que le
maillage G2 (21600 cellules) est le maillage optimet il est utilisé par la suite dans tous les

calculs qui suivent.
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(c) Maillage autour d’'une aile 3D (zoom sur l'aile @ind le plan de symétrie de l'aile)

Figure 4.4 Maillage structuré 2D et 3D pour l'aile et leopkd’aile NACA 0012
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Figure 4.5 L’effet de raffinement de maillage autour d’'unfirdlACA0012 pour différents
angles d’'attaque avec effet thermiquedgos= 200 K et Thrados= 400 K, M=0.045, Re =

3.8 x1d: Coefficient de pression (& gauche) et le coeffitile frottement (& droite)
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4.3.2 Etude de l'effet thermique

Afin de mettre en évidence I'impact de I'effet thieque sur le champ d’écoulement,
on a effectué dans un premier temps un calcul 3ifjoadement avec un calcul 2D a I'angle
d’attaquea=0°. Pour le cas tridimensionnel, la moitie de Vemyure (B/2) est égale a celle de
la corde ¢=0.0381 m (AR=2). Les dimensions du domde calcul sont données en terme de
la corde et les frontiéres de ce dernier sont peciffisamment loin de la surface de l'aile,
30 c selon les directions x et y, et 15 ¢ seloditaction de I'envergure z. Dans cette étude
qgue la moitie de l'aile est modélisée afin de réslgibnsidérablement le temps de calcul. Par
conséquent, la condition de symétrie est imposéglan de symétrie. Une vue détaillée de
maillage en 3D, montrant la répartition des maiias l'aile et dans le plan de symétrie est
illustrée sur la figure 4.4c. La coordonnée x désitp direction selon la corde de laile, z la
direction selon I'envergure et y la direction nokenau plan (xz). Le maillage est engendré
par extrusion de maillage G2 selon la directionl'davergure z. Ainsi, deux blocs de
maillage sont obtenus, un bloc de l'aile de 2418Rl&t le bloc de sillage au bord de fuite de
l'aile de 61x121x33 nceuds ; environ 0.7128 millide mailles pour simuler seulement la
moitié du domaine de calcul gouvernant I'aile en BB hauteur des mailles au voisinage de
la paroi est de I'ordre de 2x£0n, avec 5040 mailles sur la surface de I'aile. Deaiculs ont
éte effectués avec et sans effet thermique, entfisatempérature a la paroi de I'aile a 300 K
pour I'extrados et l'intrados pour le cas régulisans effet thermique) et a 200 K pour
I'extrados et 400 K pour l'intrados dans le cascdé&ul avec effet thermique. Les figures
(4.7a) et (4.8a) montrent bien la répartition syigée de nombre de Mach et de pression sur
I'extrados et l'intrados de I'aile pour le cas desbk sans effet thermique (300 K). Tandis que
lors de Il'activation de I'effet thermique (refrosdiement de I'extrados et échauffement de
I'intrados), une dissymétrie dans la répartitienMach et de pression est évidente (Fig.4.7b,
Fig.4.8b). Dans ce cas, on remarque la diminut®tadoression au voisinage de la région du
nez sur la surface supérieure, ce qui conduit d&keration de I'écoulement sur I'extrados
par rapport au premier cas (extrados et intrad@@ K). Ce méme phénomene est observé
dans un calcul 2D en imposant les mémes conditioulement que le cas 3D (Fig.4.9).
La figure 4.10 montre I'évolution du coefficient Gpl'angle d’attaque 0° pour les deux cas
traités avec et sans effet thermique. Avant d’'inepame différence de température, les deux
courbes de Cp pour I'extrados et I'intrados somtfaodues et le coefficient de portance est

nul poura =0°. Ceci est valable pour les profils d’ailes gymgues (sans cambrure).
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(a) Sans effet thermique (Extrados T=300 K, intraties800 K)

(b) Avec effet thermique (Extrados T=200 K, intrades400 K)
Figure 4.71so-Mach dans le plan de symétrie de I'aile NACARO3D a I'angle d’attaque
0°, AR=2, M=0.045 et Re = 3.8 X10
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Extrados Intrados

(a) Sans effet thermique (Extrados T=300 K, intrades300 K)

E)(trados |ntrados

(b) Avec effet thermique (Extrados T=200 K, Intrades400 K)

Figure 4.8Le coefficient de pression Cp: sur I'extrados daahe) et I'intrados (a droite)
pour une aile NACA0012 -3D a l'angle d’attaque 0°
AR=2, M=0.045 et Re = 3.8 x40
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Cependant, lors de l'activation de I'effet thermégua répartition de pression se comporte
comme dans le cas d'un profil non symétrique aglam’attaquen =0°, comme par exemple
le profil NACA4412 qui donne une valeur de coe#iti de portance nulle, méme a I'angle
d’'attaquea =0°. Cette portance est due a I'angle de portanake qp lié a la forme de la
ligne moyenne pour les profils non symétriques. Dienprésent travail, on a démontré que
I'effet thermique peut contribuer a la créationldgortance, méme a I'angle d’attaque nul
pour les profils symétriques. Par analogie avec gesfils non symétriques, cet effet
correspond a une ligne moyenne fictive (imaginai®@h peut I'appeler: une cambrure
thermique.

(a) Mach

(b) Coefficient de pression Cp

Figure 4.9 Mach et coefficient de pression autour de proAlM0012 a I'angle d’attaque
0°, Sans effet thermique : extrados et intrado0043 (a gauche) et avec effet thermique :
extrados T=200 K et intrados T=400 K (a droite)

M=0.045 et Re = 3.8 xf0
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Figure 4.10Coefficient de pression Cp autour de profil NA@MA?2, avec et sans effet
thermique a I'angle d’attaque 0°, M=0.045 et =R&8 x1¢
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Pour voir I'effet thermique sur le phénoméne deotlément, deux calculs ont été
effectués pour un angle d’attagae=14°. Dans le premier calcul, toute la surfacepuhfil
(extrados et intrados) est soumise a une tempérduR00 K (surface froide). Dans le second
cas, les surfaces supérieure et inférieure sonhises a une température fixe de 400 K
(surface chaude). La figure 4.11 montre bien que poe paroi chauffée le décollement est
plus accentué que dans le cas d’'une paroi refroddie 'augmentation de température, en
particulier sur I'extrados, décélere I'écoulementfavorise par la suite I'apparition de
décollement, Tandis que le refroidissement retardesidérablement [I'apparition de ce

phénomeéne et augmente par la suite la plage dédanement.

(a) Température de surface de profil d’aile = 200 Kofprefroidi)

(b) Température de surface de profil d'aile = 40Qkofil chauffé)
Figure 4.11Nombre de Mach autour de profii NACA0012 a I'andlattaquen= 14°,
M=0.045 et Re =3.8 x{0
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Les résultats montrant I'effet thermique sur lesactristigues aérodynamiques a
savoir : le coefficient de portance, de trainéeaip® et la finesse de profil d’aile sont
présentés sur la figure 4.12. Tous les calculs stiattués dans les mémes conditions que
précédemment (M=0.045, p=101325 Pa, T=300 K et Re8xid). Concernant la
température a la surface, deux cas sont étudiégs [Rapremier, la température est réguliere
sur toute la surface de profil d’'aile et égale Becde I'écoulement (T=300 K). Cependant,
dans la deuxiéme étude, un écart de tempéraAflr@00 K entre I'extrados et l'intrados est
imposé ; les températures de I'extrados et derdidus sont respectivement 200 K et 400 K.
Cette différence de température permet d’augmdaregle d’'attaquedc may cOrrespond a la
valeur maximale de coefficient de portangg & juste avant le décollement de 13° a 14° et
Cimax de 1.0460 a 1.8262 (13.6 %). La Figure (4.12a)tmmoque l'incrémentation de la
valeur G due a I'écart de la température est pratiguemenstante et indépendante de
'angle d’attaque jusqu’au a I'angle d’attaqaell1°. A partir de cet angle, I'incrémentation
est tres accentuée jusqu’a la valedrmax. Parallelement a 'augmentation de coefficient de
portance, l'activation de I'écart de températuréreeia surface supérieure et inférieure du
profil d’aile conduit a la diminution de coefficiede trainée et, par conséquent, a une nette
amélioration de finesse (L/D) (Fig.4.12b et 4.12dpaugmentation maximale est atteinte

pour I'angle d’attaque 15° (117%).

L’étude de type de variation de coefficient de aoce en fonction de I'écart de
température est faite dans une plage d’anglesadiagt ou I'écoulement reste attaché. Trois
valeurs de I'angle d’attaque sont choisies (0%t520°). Pour cela, on a tracé I'évolution de
C_ en fonction de I'écart de température entre l&kds et I'intrados (Fig.4.13). IcAT
désigne la différence de température entre la crirfupérieure et inférieurdT=Tower
Tuppe)- Dans les trois cas d’angles d'attaque, la cowdteune ligne droite symétrique par
rapport au point correspondantAd=0 (sans effet thermique). Par exemple, pour lang
d’attaquea=0°, ce point n’est que le point correspond aurwaAT=0 K et G=0. Ainsi, ce
point de symétrie se déplace le long de I'axeen’est fonction que de I'angle d’attaque. On
remargue aussi que toutes les courbes sont pasaltéest-a-dire que la pente d@T est la
méme (indépendante de l'angle d’attaque) et queolidion de ¢ est linéairement

proportionnelle a I'écart de températd¥E pour tous les angles d’attaques étudiés.
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Figure 4.12 L’effet thermique sur les performances aérodynassquour un profil
NACAO0012 & micro-échelle, M=0.045 et Re = 3.8%10
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Figure 4.13L'effet de I'écart de température entre I'extrad I'intrados sur le coefficient

de portance pour différents angles d’attaque, MA®& Re = 3.8 x10



CHAPITRE 4 ETUDE DE L’EFFT THERMIQUE 104

Des calculs supplémentaires ont été effectués yoiurl’effet de nombre Reynolds
sur lintensité de l'effet thermique sur 'améliticn des performances aérodynamiques en
utilisant le mémes conditions que précédemment (P4 p=101325 Pa, T=300 K),
seulement, le nombre de Reynolds est variable ajppativement de 10a 10. Ces valeurs
correspondent respectivement aux cordes 0.01 mnet Bn fixant I'angle d’attaqua=10°,
deux cas sont traités avec et sans effet thermpgue différentes valeurs de corde et de
nombres de Reynolds correspondants. Dans le preragr la température est supposée
réguliere (T=300 K) sur toute la surface de prdfdile. Cependant, pour le deuxiéme cas,
une différence de température de 200 K entre Belis et I'intrados est imposée. La figure
4.14 montre deux aspects trés importants. Le premaggde dans la variation tres rapide des
caractéristiques aérodynamiques pour de faiblesbresrde Reynolds (Re <)0Dans cette
plage, le coefficient de portance augmente rapidénaensi de méme pour le coefficient de
trainée qui diminue rapidement lui aussi. Cecivedable, que ce soit avec ou sans I'effet
thermique. A partir d’'un nombre de Reynolds de 2Bxelatif & une corde de 0.25 m, les
variations des coefficients aérodynamiques devienmelativement moins sensibles a
'augmentation de nombre du Reynolds. Les mémesangumes sont observées sur I'évolution
de la différence nette du coefficient de portartageetrainée induite par I'effet thermique. Ici,
par exempleA(C,) désigne la difference GAT=200K) - G (AAT=0 K). L’incrémentation
de G est trés important pour des faibles nombres de@ldy (Re <1?) et varie en fonction
de nombre de Reynolds comme étant la fonctiof). (Pour des nombres de Reynolds
relativement élevés (Re >(our les profils d'ailes a échelle compléte, edéticrémentation
devient tres faible et reste approximativement t@ors. On remarque la méme chose pour le
coefficient de trainée & qui diminue considérablement lors de l'activatidiun écart
positive de température entre I'extrados et lddt's dans des plages de faible nombre de
Reynolds. En conclusion, I'amélioration des perfances aérodynamiques par I'effet
thermique n’est utile que pour les profils d’ailesicro-échelle caractérisés par des nombres

de Reynolds tres faibles.
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Figure 4.141 effet du nombre de Reynolds sur les caractéuss aérodynamiques, avec et

sans effet thermique a I'angle d’attaque 10°, Na46.
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4.3.3 Comparaison des modeles de turbulence et \ddtion avec

I'expérience

Comme on a dit précédemment, I'écoulement est samgande partie est laminaire a
cause de faible nombres de Reynolds. Cependartalonl en faisant appel aux différents
modeles de turbulence est justifié par I'instaditibnstatée lors d’un calcul laminaire, surtout
pour des grandes valeurs de I'angle d’attaquel&Siigure 4.15 une comparaison de résultats
issus du calcul laminaire et turbulent est présen®our des valeurs modérées de l'angle
d’attaque, les deux calculs donnent des valeurgaaables de coefficient de portance et de
trainée et le calcul laminaire converge apres unkme d'itérations trés élevé par rapport au
calcul turbulent. Cependant, dés que l'angle dimttaaugmenteaf7°), le calcul laminaire
prédit des valeurs de coefficient de trainée @élesées et des valeurs du coefficient de
portance tres inférieures a celles obtenues paaltl turbulent. Ainsi, le calcul laminaire

devient instable et diverge méme pour de faiblesbres de CFL.

Finalement, et dans le but de valider les résuhatsériques , des calculs ont été
élaborés en comparant les résultats de quatre esdel turbulence : Baldwin-Lomax (BL),
Spalart-Allmaras (SA), ko, SST et le calcul laminaire avec les valeurs erpsEmtales
obtenues par Kim et al.[116]. Les auteurs ont testanicrorotor bipales a un nombre de
Mach M=0.018, un nombre de Reynolds Re=1.67%t@ne température T=297 K. La forme
de chaque pale est rectangulaire de section dddasefil NACA0012, I'allongement AR=2
et la corde c= 0.0381 m. Les tests ont été effegho@r deux cas :

1) latempérature de I'extrados est 290 K et cell€inigados est 360 K
2) la température de I'extrados est 360 K et cell€idgados est 290 K

Dans cette étude, on a repris les mémes conditi@wulement et d’angles attaque que
celles de I'expérience. Les calculs ont été effecipour chaque modele de turbulence et aussi
pour le calcul laminaire, en traitant les deux @#ss ci-dessus conjointement avec des calculs
a une température réguliére d’écoulement (T=297Tm{osée sur toute la surface du profil
d’aile, puis les résultats sont confrontés a ceeiX’ekpérience. D’apres les figures 4.16 et
4.17 tous les modeles de turbulence, sauf le mokeledonnent des résultats en bon accord

avec I'expérience. Le modele de Baldwin-Lomax dode bons résultats pour les deux cas
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tests, a I'exception de la derniére valeur corredpa I'angle d’attaquen=6.246° ou le
coefficient G est surestimée par rapport a I'expérience. Coac¢rie modele de Spalart-
Allmaras (SA), quant a lui aussi, donne de bonsltd@s en accord avec ceux de I'expérience,
a I'exception de la premiere valeur relative auxitme cas (extrados T=360 K et intrados
T=290 K) a I'angle d'attaqua=2.965° ou le coefficient de portance €5t sous estimé. Les
mémes remarques sont aussi valables pour le m@iele qui donne des résultats tres
similaires a ceux de modele de Spalart-Allmarsguetsont généralement consistants avec
I'expérience sauf la derniere valeur correspongramier cas (extrados T= 290 K, intrados
T=360 K) a I'anglen=6.246°. Le caractere laminaire, surtout pour désds angles d’attaque
est confirmé par les résultats issus du calculdaimé (Fig.4.16e). Les résultats laminaires
sont en bon accord avec I'expérience, en particplerr le premier cas (extrados T=290 K,
intrados T=360 K).Cependant, pour le deuxieme l&hauffement de I'extrados (T=360 K)
et le refroidissement de lintrados (T=290 K) comda un décollement précoce qui
s'intensifie au fur et a mesure que 'angle d’ata@ugmente. Mise a part de la précision de
calcul par rapport aux résultats expérimentauxs tea modeles de turbulence détectent une
augmentation de coefficient de portance et une miitiun de coefficient de trainée si la
température de I'extrados est inférieure a cedldidtrados. L'inverse aussi est valable, si la
température de I'extrados est supérieure a cellendeados, G diminue et G augmente par
rapport au cas de base sans effet thermique (TE29EN résumé , tous les tests de calcul
effectués, que ce soit a l'aide de calcul lamsau par les modéles de turbulence, a
I'exception de modéle ks, d’'une maniere générale, les résultats sont endooord avec
'expérience. Cependant, des difficultés de conmecg et méme de précision sont
rencontrées dans le calcul laminaire, surtout s angles d’attaque, relativement élevés
méme si on diminue la pression sur I'extrados jediiek thermique en refroidissant I'extrados

pour retarder I'effet de décollement.
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Figure 4.15Comparaison entre les calculs laminaire et turtiyExtrados T=200 K, intrados
T= 400 K), M=0.045 et Re = 3.8 x10
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Figure 4.16 Comparaison de coefficient de portance issu dritkminaire et de différents

modéles de turbulence avec I'expérience [116], MEB.et Re = 1.67 x£0
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Chapitre 5

Simulation numeérique d’un sillage turbulent

courbé

5.1 Introduction

Ce chapitre est consacré a la simulation numérijua sillage turbulent courbé
derriere un profil d’aile symétrique NACAO0012 plazdintérieur d’un conduit avec courbure
longitudinale. Le but principal est de mettre erdémce I'effet de la courbure longitudinale
des parois de tube (convexe et concave) sur letsteuet les caractéristiques de I'écoulement
derriére le profil d'aile. Les domaines d’applicatide cette étude sont nombreux et variés, a
savoir : les couches de mélange, les jets etllages. Dans le domaine de turbomachines, en
particulier, I'écoulement autour des aubes des cesseurs et des turbines, consiste une
application de grand intérét pratique. Dans lesukétoents externes, on peut citer comme
exemple, le phénoméne de sillage qui se produis darcas des ailes (3D) et des profils
d’'ailes (2D) a éléments multiples (multi-elementngs and multi-element airfoils). Ces
écoulements sont caractérisés par la présenceiltlges complexes. Il se trouve gqu’un
élément peut étre le siege et sous leffet d'utagd engendré par les autres éléments
constituants I'avion. Ainsi, les performances &t daractéristiques aérodynamiques de l'aile,
par exemple, peuvent étre modifiées par rapporelkesc d'un élément seul (interaction

mutuelle aile et volet).

Dans la littérature spécialisée, de nhombreusesesgftueh particulier, expérimentales,
ont été élaborées afin d'analyser les caracténstigde I'écoulement dans les régions de
sillage, en aval des profils d'ailes, plaques pdameinces, ou méme derriere des corps
arrondis : cylindre par exemple. Cependant, la gfudes études sont limitées aux cas de
sillage sans gradient de pression et sans l'eféecaurbure longitudinale. Les premieres
études expérimentales qu’ont affranchis ces linste¥ celles de Savil [121] , Koyama [122]
et Nakayama [123]. Plus tard, une série d’expédgsracété menée par Ramjee et al.[124-126]
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et Talapurkara et al. [127,128] en utilisant digigles géométries, y a compris le profil d’'aile
NACAO0012 et un cylindre, utilisées comme des cagfsérateurs de sillage.

Récemment, les travaux expérimentaux de John eib®ch [129], Schobeiri et al.
[130] et Starke et al.[131] peuvent étre cités. aateurs ont utilisé la plaque plane comme
générateur de sillage. Les études expérimentaksssgprécédemment mettent en évidence les
différences existantes entre un sillage droit (sansbure) et un sillage courbé. Il est évident,
que la courbure de la géométrie de conduit, derte@icorps générateur de sillage, induit une
dissymétrie autour de la ligne centrale de sillggmir les profils des quantités moyennes et

turbulentes.

Contrairement aux études expérimentales, peu deauxa numériques ont été
consacrés a la simulation du phénomene de sillagelss effets de gradient de pression et de
courbure longitudinale. Dans ce contexte, on #etr les travaux de Narasimhan et al.
[132]. Les auteurs ont étudié numériquement, lagsl derriere le profil NACA0012, placé a
I'intérieur d’un conduit courbé en utilisant le nadel k —&. Une autre étude numeérique en
utilisant le méme modele de turbulence a été mpae&alapurkara et al. [133]. Les résultats
obtenus ont été validés avec ceux de I'expérience pn sillage courbé avec effet de gradient
de pression adverse. Récemment, et toujours danérte cadre, deux études numériques ont
été élaborées afin de simuler un sillage turbu¢rburbé derriére le profil NACA0012 [134,
135]. Dans la premiere étude, les auteurs ont coagiEférents modeles de turbulence, tels
que : le modéle RSM et le modéke- ¢ standard avec ses deux variantes : RNGe et
réalisablk —£. Tandis que dans la deuxieme, une simulation nigoéren utilisant la

technique LES a été adoptée.

Dans notre étude, le méme phénomeéne physique megtésen utilisant les mémes
données geométriques et dans les mémes conditiéosutement de I'expérience menée
récemment par Piradeepan et Mokhtarzadah-Dehgl3&j).Tbus les calculs sont effectués en
utilisant cinq modéles de turbulence dont il digptescode CFD-FASTRAN [75]: le modele
algébrique de Baldwin-Lomax, le modéle a une équalie Spalart-Allmaras et les modeles a
deux équations k; k-w et SST. Pour la discrétisation temporelle, un sehéomplétement
implicite, avec un CFL minimum de 2 et un CFL maximde 20 est choisi. Tandis que, pour
la discrétisation spatiale on a adopté, comme gdefuéent 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 sontatémet validés avec ceux de
I'expérience [136], il est trés utile de rappeler les caractéristigues géométriques et les
conditions dans les quelles s’est déroulée I'eepé&e. Les auteurs ont choisi le profil
NACA0012 comme générateur de sillage a lintéridiune soufflerie. L'écoulement est
engendré par une soufflante centrifuge, puis acEgbé@ar une section convergente avant
d’arriver a la station ou se trouve le profil daiEnsuite, la courbure de sillage est engendrée
par un conduit rectangulaire incliné d’'un angle g&°Prapport a la section d’entrée (station 1).
Les différentes stations, ainsi qu'une schématisaimplifiee de I'installation expérimentale
sont illustrées par la figure 5.1.

Dans cette partie d’étude, on s’intéresse seulemda simulation de la région du
conduit courbé, en aval de profil d'aile NACAOOIQi est le siege de sillage courbé et

I’étude est limitée au cas bidimensionnel.

Afin de mettre en évidence, I'effet des paroistualee, et réciproquement, I'effet de
présence de profil d’aile sur la distribution gesfils des quantités moyennes et turbulentes,
en particulier la répartition de pression, troistdeont été effectués. Le premier, consiste a
simuler le profil d’aile seul, dans I'air ambiamtvec un angle d’attaque nul. Le deuxieme est
consacré a la simulation de I'écoulement a l'irtéridu conduit courbé seul (sans profil
d’aile). Le troisieme, le plus compliqué, quantidst consacré a la simulation numérique de
I'écoulement turbulent autour de profil NACA0012age a l'intérieur de conduit sous un
angle d’incidence nul. Dans tous les trois castdstnombre de Reynolds basé sur la corde
de profil est Rg= 10 et I'intensité de turbulence 1=0.3%. La corde defipc=0.15 m.

5.2.1 Profil d’aile seul (Ecoulement externe)

Le profil choisi est celui d’'un profil symétrigd¢ACA0012, d’'une corde de 150 mm.
La topologie de maillage choisie est de type Cqualité de raffinement de maillage est celle
utilisée dans le chapitre 4 (le maillage optimal).G2s frontiéres du domaine de calcul sont
fixées a 30 c, loin de la surface de profil et gasdtoutes les directions. Les conditions aux
limites sont imposées de la méme facon que danstlieles précédentes (Chap.3 et Chap.4).

Les données initiales en utilisant seulement leé®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 raffient de maillage aux voisinage
des parois convexe et concave est adopté& @ (Fig.5.2). Les conditions aux limites sont
celles d’'un écoulement interne. A I'entrée (statignles conditions totales de pression et de
température sont appliquées. A la sortie, une esambiante de 1 atm est imposée. Le
champ initial d’écoulement est déduit des condgitotales, 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 a I'intérieur d’'un conduit rectangulaire

Ce dernier cas test est le plus compliqué pgpappux deux cas tests précédents,
surtout, au niveau de génération de maillage. Beistune part, le probleme exige de garder
un maillage en C dans la région de profil d’ails@t sillage, en aval de bord de fuite avec un
raffinement particulier au niveau de la surfacepd#fil et aussi au niveau de sillage courbé
afin de bien cerner le probléme. D’autre part, uaillage quasiment perpendiculaire au
niveau des parois de conduit et au niveau desidrast: entrée/sortie est une nécessité
imposée par la géométrie et par la nature du pmodldinsi, différents blocs (7 zones) sont
utilisés pour faire face a cette difficulté. Uneevdétaillée de maillage est illustrée par la
figure 5.3. Du point de vue raffinement de maillageafin de minimiser le temps de calcul,
surtout pour le traitement 3D (n’est pas inclusgdeette étude), le raffinement est adopté au
voisinage de profil d’aile et le long de sillageudoé derriere le profil. Cependant, aux parois
de tube, le maillage est un peu grossier. Ainsmaillage bidimensionnel de 19328 mailles
est choisi. Le premier bloc de maillage de tog@dC, autour de profil est modélisé par
4000 mailles. Cing modeles de turbulence : Baldwimax, Spalart-Allmaras et les modeéles
a deux équations &-k-w et SST sont utilisés avec prise en compte derditton deY™ =1
pour les quatre modeles nécessitant un raffinememhaillage a la paroi de profil (BL, SA,
k-w et SST) et Y>50 pour le modeéle de «-Tandis qu’au voisinage des parois de conduit,
Y* =100 pour tous les modeles de turbulence. Les donditaux limites sont celles de
I'écoulement interne, exactement comme le cas damduit seul (sans profil d’aile). De

méme pour la génération de champ initial. Les valenitiales de I'énergie cinétique
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turbulente k, sa dissipati@net la dissipation spécifique sont obtenues a partir de la vitesse

de I'écoulement U et l'intensité de turbulencen wilisant les relations suivantes :

k=15(1 xU)?, po K

£
- , etw=—
0.125H k

Sachant que : U=10 m/s, V=0 et I=0.003, on obtiémt0.00135 M's?, €=0.00087 /s’ et
w=0.64319 &

Pour le modéle de Spalart- Allmargg = 1004, =1.842 x10 kg/(m.s)

H = 457mm (la hauteur de conduit)

Les dimensions & + imm T —— Zortie
e |
2 34 § a5
! 7 s N
— b“‘“- ¢ | v,
N ¥ /i
- ~ — e !
|l. ] - — — \ | ;
N4 Tl — e foe e Station 5
1. soufflante centrifuge
Centre de | 457
2. nid d'abeille la courbure |
3. diffiiseur . _‘_L tation 4
. |
4. grille de filtrage I
f
5. conwergent - 457 . /
_ i
6. tangent en atnont 15
5
7. profil NACA 0012 — P Station 3
457 Profil -
8. la courbure x ot
F F 3
Station | Station 2
9. tangent en awval

Figure 5.1 Schématisation simplifiée de l'installation expéentale [136]
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Figure 5.2 Maillage structuré de conduit 100x98
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Figure 5.3 Maillage de profil d’aile NACA0012 placé a I'iniéur du conduit
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5.3 Résultats et discussion

Afin de montrer I'effet de sillage sur les caraittiques du profil d’aile, on a simulé
en premier lieu I'écoulement turbulent autour djpnofil seul a I'air ambiant pour un angle
d’attaque nul. Le calcul a I'aide de modele de BatdLomax, montre bien que la différence
de pression entre I'extrados et I'intrados de pre$t nulle pour un profil symétrique a un
angle d’attaque nul (Fig.5.4). Par conséquentptaef de portance est nulle. On remarque
aussi sur la méme figure que les profils de chaenpitésse dans le sillage, en aval de bord de

fuite sont symétriques.

En deuxiéme lieu, on a tracé I'évolution de laspren et de la vitesse pour un
écoulement a l'intérieur d'un conduit courbé (spnsfil d’aile). Le but est de voir I'effet de
la courbure longitudinale, indépendamment de augradients de pression engendrés par le
placement d’'une paroi courbée a l'intérieur du tubapres la figure 5.5, il est évident que
I’écoulement s’accélére au voisinage de la parovere du tube. Au voisinage de la paroi
concave, I'écoulement au début marque un ralemtiese (un retard) par rapport a celui de la
paroi convexe, mais il s’accélere par la suitep@8&homene est confirmé a travers la carte de
coefficient de pression. Une dépression maximale@sstatée a la station 3 (angle 45°) au
voisinage de la paroi convexe. En se déplacamnig ¢lu tube vers la sortie, on remarque que

I'effet de la courbure devient de plus en plusl&ib partir de la station 4 (angle 90°).

La derniere étape de cette simulation est le taleusillage courbé sous l'effet de
gradients de pression engendrés par le placememirafié d’aile NACA0012. Avant de
comparer les différents modeles de turbulence, gumgé de tracer d’abord, la répartition
unidimensionnelle de coefficient de pression lgglde la surface de profil d’aile (Fig.5.6). Le
résultat est obtenu, en utilisant le modéele de \Bald.omax. Malgré que la géométrie est
symétrique, avec un angle d’incidence nul, il existe différence de pression entre I'intrados
et I'extrados, contrairement au cas précedent, ghafil d’aile libre. Cette différence de
pression est responsable de I'amélioration de ttéapoe pour les ailes. C’est pourquoi, les
avions sont équipés des éléments, nommes : valets/ersustentateurs ; I'utilité est donc

d’augmenter la force de sustentation, plus spéuiaht au décollage.
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Figure 5.4 Ecoulement externe autour d’un profil NACAOOl1Zidence nulle

(a) Coefficient de pression, (b) Champ de vitesse
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Vitesse (m/s)

(b)

Vitesse (mJs)

Figure 5.5 Ecoulement interne dans un conduit courbé (saofd ghaile)
Calcul Baldwin-Lomax
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Figure 5.6 Ecoulement turbulent autour d’un profil d’aile gdaa I'intérieur d’'un conduit
courbé : Modéle de Baldwin-Lomax (Incidence=0°)
(a) Coefficient de pression

(b) Champ de vitesse
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La derniére étape de calcul sert a la comparaissir@sultats issus des cing modeéles
de turbulence. Tous les modéles, a I'exception ddaie keo, prédisent I'évolution du champ
de pression. Comme l'indique la figure 5.7, leagj# de profil d’aile se développe dans la
région courbée, en aval de bord de fuite. Cettéonégst caractérisée par un champ de
pression non uniforme. La couche limite sur la paomvexe reste mince, tandis que sur la
paroi concave, la couche limite a tendance d’'hassée. De méme, sur la surface de profil,
généralement tous les modeéles (sauf le modélg), kprédisent les mémes allures de
coefficient de pression, ayant une répartition spmétriqgue entre la surface supérieure et la

surface inférieure du profil.

En ce qui concerne, la validation avec I'expériermaea comparé, en premier lieu, la
distribution du coefficient de pression le long la surface de profil d’aile, obtenue, en
utilisant les cing modéles de turbulence avec Hsws expérimentales (Fig.5.8) [136].En
deuxieme lieu, les répartitions de coefficient despion sur les parois : convexe et concave
du conduit courbé, en présence du profil d'ailmtsmmparées avec celles de I'expérience
(Fig.5.9) [136]. La figure 5.8 montre que tous tesdeles, a I'exception de modéleuwk-
donnent des allures de Cp semblables, mais pasrmuds. Le seul modeéle qui est capable
de prédire correctement (qualitativement) le cogffit de pression est le modéle SST; il
donne des valeurs trés proches de celles de Fiexg@étation. De méme pour la répartition de
pression le long des parois convexe et concave ahgduit (Fig.5.9). Les modéles de
turbulence de Baldwin-Lomax et SST prédisent dedews proches de celles de
I'expérimentation, sauf dans la région de sépamata aval de la station 4, le long de la paroi
convexe (voir la courbe expérimentale). Sur le beap.9, X désigne I'abscisse curviligne le
long des parois de tube, et H, la longueur dereatie, qui désigne la hauteur du conduit
(H=0.457 m).
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Figure 5.7 Sillage courbé en présence d’un profil d’aile- Gamaison des modeles de

turbulence
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Figure 5.8 Répatrtition de coefficient de pression le londadsurface de profil d’'aile
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Conclusion

Le calcul des écoulements turbulents reste uredgsix majeurs de la mécanique des
fluides. Grace a 'augmentation de la puissancecdésilateurs, des progrés importants ont

été faits dans ce domaine.

Dans cette étude, différentes simulations numésant été effectuées afin de mettre
en évidence quelques aspects physiques liés éterite au domaine d’aérodynamique
appligué aux avions. Sachant que les phénomeénesqgpleg sont nombreux et variés selon
les conditions de vol a savoir, le régime de vaiditonné par la valeur de nombre de Mach
et le nombre de Reynolds caractérisant la natuéeodlement : laminaire ou turbulent.
L’objectif principale de cette these est de compadifférents modéles de turbulence en
résolvant les équations de Navier-Stokes moyenri@aBlS gouvernant I'écoulement
compressible, visqueux et turbulent autour d’uneoipaourbée (aile ou un profil d’aile
d’avion). Pour se faire, I'étude est subdivisédreis grosses parties de calcul et les cas traités
sont : écoulement transsonique visqueux a haut redd Reynolds autour d’un profil d’aile
avec et sans décollement, l'étude de I'effet theue sur les performances aérodynamiques
des microdrones, conjointement avec un calcul tartip et enfin la simulation numérique de

sillage derriére un profil d’aile placé a l'intédr d’'un conduit courbé.

Tous les calculs ont été effectués par le codenwercial CFD-FASTRAN et tous les
maillages sont générés par le mailleur CFD-GEON} tls quels il dispose le Laboratoire de
Mécanique et d’Energétique d’Evry LMEE (Franca) ag présent travail a été réalisé. Etant
donné que chaque partie a ses particularités plssigt géométriques, on a jugé de présenter

dans ce qui suit la conclusion de chaque partpgréénent des autres.

Ecoulement transsonique turbulent & haut nombre Beynolds:

Dans cette partie, des calculs ont été effeciuds simuler des écoulements
transsoniques turbulents autour d'un profil NACARGHE autour de l'aile 3D ayant comme
profil de base le NACA0012. Des études prélimirmasent faites pour I'étude de raffinement
de maillage, ainsi que pour l'effet de la localisatdes frontieres externes délimitant le
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domaine de calcul. En deuxiéme lieu, une investigatumeérique des trois cas tests incluant
les écoulements transsoniques avec et sans déealleem utilisant cing modeéles de
turbulence est présentée en détail. Les modelesrielence utilisés sont : Baldwin-Lomax,
Spalarat Allmaras, k; k-w et SST sont évalués et validés pour chaque tesbrmparant la
distribution de coefficient de pression Cp, lesfficients de portance et de trainée avec ceux
de I'expérience. L’étude montre que tous les madéle turbulence donnent des résultats
satisfaisants pour les écoulements transsonigaes décollement. Cependant, pour des
écoulements avec des ondes de chocs intenses pemtaq décollement de la couche limite,
tous les modéles testés sont incapables de préatirectement I'abscisse de I'onde de choc.
Les calculs montrent également que le modele driiemce SST ko offre des bons résultats

en terme de coefficient de portance pour tousrtes tas tests.

Les résultats numériques, ainsi que I'expérim@nanenée par Harris [96], indiquent
que le coefficient de trainée n’est pas vraime¥g sensible aux variations de Mach pour des
régimes transsoniques faibles. En augmentant lebreoate Mach (M> Mgyg), I'écoulement

transsonique devient trés intense et le coeffiderttainée augmente rapidement.

L’'étude de 'effet thermique pour les microdrones

Dans cette partie d’étude, des calculs avec et sfat thermique ont été effectués
pour simuler des écoulements subsoniques a faibdsse autour des ailes et des profils
d’ailes équipant les microdrones fonctionnant arm@sbre de Reynolds. En bidimensionnel
(2D), le profil NACAO0012 est choisi vu la disporit® des résultants expérimentaux. En
tridimensionnel (3D), les calculs sont effectuémaud’'une aile rectangulaire ayant comme
section de base le profil NACAOO12 , de faibleoafjement AR=2 et pour un seul angle
d’'attaque a=0°, juste pour confirmer les résultats issus deut&®2D avec et sans effet
thermique. Cette étude révele et met en évidenmedoaip d’aspects pratiques trés importants

qui peuvent étre résumes dans ce qui suit :

» L’activation de I'écart thermique par refroidisserhée I'extrados et I'échauffement

de l'intrados de profil d'aile ou de l'aile induiine augmentation de la portance et la
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diminution de la trainée. Ce qui conduit a l'augtaéon de la plage de
fonctionnement, surtout pour des angles d’attaglegds au voisinage de I'angle de
décollement.

« Leffet thermique est plus accentué pour MAV (Re¥®). Cependant, pour des
profils a échelle réelle fonctionnant a un nomiieeReynolds élevé (full-scale), cet
effet devient pratiquement négligeable car I'épaissle la couche limite dynamique
et thermique est trés petite comparée a la corgealit.

* Le calcul laminaire sans aucun modéle de turbulelocme des résultats satisfaisants
seulement pour des valeurs modérées de l'angldadisg. Cependant, pour des
valeurs élevées d’angle d’attaque, le calcul dieemgEme pour des faibles nombres
CFL.

* Tous les modeles de turbulence testés sauf le mdd&l donnent des résultats
comparables et en accord avec ceux de I'expériédegres les résultats obtenus, le
modele de Spalart-Allmaras est recommandé danasl®g I'extrados est refroidi et
I'intrados est chauffé. Tandis que le modéle ded®ai-Lomax est recommandé dans

le cas inverse (I'extrados est chauffé et I'intm@st refroidi).

Sillage courbé avec effet de gradients de pression

Cette troisieme partie est consacrée a la simulatiomérique d’un sillage courbé
derriere un profil d’'aile symétrique NACA0012, péasur I'axe, selon la ligne longitudinale
centrale, a I'intérieur du conduit. L'objectif, edé mettre en lumiére I'effet de la courbure
longitudinale des parois, convexe et concave de tul le comportement de I'écoulement,
ainsi sur les caractéristiques aérodynamiques di#l pfaile. Cette étude révele beaucoup

d’aspects pratiques trés importants, dont les pdants sont résumés dans ce qui suit :

* Les calculs ont montré que, pour un profil d’ajengtrique se trouvant a I'intérieure
d’un tube courbé, contrairement & un profil syngétei libre, peut étre le siege d’'un
gradient de pression, engendré entre I'extradodirdtados, méme a un angle
d’incidence nul. Ceci, conduit a la création ddédice de sustentation (portance). De
point de vue pratique, cette étude nous a permisetee en valeur 'effet de sillage

aérodynamique, plus spécialement dans les appinsatiéronautiques (ailes-volets).
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* Le sillage de profil d’'aile se développe dans Igiaé courbée, en aval de bord de
fuite. Cette région est caractérisée par un chaenprelssion non uniforme. La couche
limite sur la paroi convexe reste mince, tandis guela paroi concave, la couche

limite a tendance d’étre épaisse.

* Tous les modeéles, a I'exception de modeéle, rédisent I'évolution du champ de
pression. Du point de vue précision, le modele SST, le seul, qui est capable de
prédire correctement (qualitativement) le coeffitiele pression le long du profil
d’aile ; il donne des valeurs tres proches de sa@lie I'expérimentation.

Comme perspectives, d’'apres I'étude de Stanforal.dtL17], I'utilisation d’'une aile
flexible pour les microdrones augmente les perfoicea aérodynamiques de 20 a 30% par
rapport au cas d’une aile rigide, donc il est trééressant d’étudier le comportement d’une
aile ou un profil d’aile flexible soumis a l'effahermique pour améliorer d’avantage
I'efficacité aérodynamique, en faisant appel awdthudes de couplage fluide/structure. De
méme, pour les écoulements transsoniques, itésstitile de tenir en compte les vibrations et
le comportement de la structure des avions tramgses, dues principalement au phénomeéne

de décollement, induit par l'interaction onde declkouche limite.

Enfin, les résultats obtenus ont fait I'objet d’umgblication internationale [137] , et
d’'une autre publication qui est soumise a la remternationale ®umerical 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 autoun ghofil d’aile, par exemple le
NACA0012, est de connaitre les points coordonnééaidsant la courbe de la géométrie ; en
bidimensionnel : x et y de chaque point. Comme ¢atne la figure (A.1), la géométrie, ainsi
que la topologie de maillage sont engendrées, #isant le mailleur CFD-GEOM. Les
frontieres du domaine de calcul sont discrétis@éescpation des segments, en appliquant la
loi de tangent hyperbolique. Ensuite, les troisefasont obtenues : la face supérieure,

inférieure, et la partie sillage, en aval de prdfdile (Fig.A.2).

La figure A.3 illustre le maillage structuré résuit et un zoom de la région de bord
d’attaque. Trois blocs sont engendrés, en utilisemttrois faces de maillage (Fig.A.4). La
derniere étape est de sauvegarder le maillage dews formats ; en format GGD pour le
CFD-GEOM, et un format DTF, exporté vers le codeDEFASTRAN 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 tdpgie de domaine de calcul
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Figure A.5 Sauvegarde de maillage structuré résultant soosatdGGD et DTF

A.2 Malillage instructure

Comme le cas de maillage structuré, on a choigidél NACA 0012. On commence
tout d’abord par la création de la géométrie defilpddaile, en connaissant bien sdr les
coordonnées x et y des points définissant la gégoemeh profil d’aile. A I'aide des outils de
génération de points et de courbes, on obtienlefaeint la géométrie de profil, ainsi que le
domaine délimitant le domaine de calcul, en madlagstructuré (Fig.A6). Les courbes
frontiéres sont discrétisées en créant des segnerdgs une loi de distribution de noeuds,
type : hyperbolique tangent. La géométrie, ainse dg domaine extérieur obtenus sont
illustrés par la figure A.7. La surface délimitdet domaine de calcul est engendrée, en
utilisant quatre courbes (Fig.A.8). Finalementmaillage instructuré est obtenu a l'aide de
groupe de surfaces ouvertes (Fig.A.9). Sur la &0, on a présenté le maillage instructuré
(triangulaire) obtenu, ainsi que un zoom de madlakg la région de bord d'attaque. Le
maillage résultant est sauvegardé sous deux formmat®rmat pour le CFD-GEOM (*.GGD)
et l'autre (*.DTF) pour une utilisation ultérieuters 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 frontiérediohitant le domaine de

calcul en maillage instructuré
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Figure A.8 Création de la surface maillée en maillage instméc
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Annexe B

Résultats des calculs de plague plane

Afin de tester la robustesse du code CFD-FASTR|XH], nous avons jugé de
présenter dans cette annexe, quelques résultatifsredu cas d’'une plaque plane. Cette
géomeétrie est choisie, du fait qu’elle est standatdnéme la validation avec des solutions
analytiques est possible, a travers la solutioo aetmblable de Blasius. Dans une premiere
étape, nous avons compareé les résultats numérisgies d’'un calcul laminaire avec ceux de
Blasius. En deuxieme étape, nous avons validéélmdtats de calcul turbulent, en utilisant
trois modeles de turbulence :ek-k-w et Baldwin-Lomax avec ceux de la théorie et de

I'expérience [69].

B.1 Calcul laminaire

Pour le cas laminaire, le nombre de Mach =0.3% ebmbre de Reynolds Re=5x10
Les valeurs dimensionnelles de la vitesse, la es la température sont respectivement :
U=104.2 m/s, P=7586.7 Pa, et T= 300 K. Le calcolifeaire exige un maillage raffiné a la
paroi (Y est approximativement 1), le maillage utilisé saique les dimensions de la plaque
et du domaine de calcul sont illustrés par la figBrl.

Figure B.1 Maillage pour une plague plane (150x101)
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La plaque est de longueur unité. Le bord d’attadpiéa plaque est pris comme origine
(x=0), et le domaine a linfini amont est localiagé(x= -2 m). La solution laminaire est
obtenue avec un maillage de 150x101 nceuds. La ogenvee est atteinte apres 3000
itérations, avec un CFL max =10. La figure B.2 menta répartition de coefficient de
frottement et de profil de vitesse. On remarque tasedeux allures (calculée : CFD et
théorique : Blasius), que ce soit pour le coeffitide frottement, ou pour la vitesse sont
confondues. De méme pour les valeurs de coeffidertainée g, sont égales. On rappelle
ici les formules théoriques des coefficientse€CG pour une plaque plane laminaire, d’apres
Cousteix [69] :

0.664 et C, = 1.328

e, & 7 Re

Re et Re : nombres de Reynolds basés respectivement,xset sur la longueur

C, =

caractéristique de la plague plane

0.010 . —_—

oo v Blasius, CO=0.0019
—— CFD,  CD=0.0019

0.008
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0.008 =
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Figure B.2 Plaque plane laminaire
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B.2 Calcul turbulent

Pour le cas turbulent, le nombre de Mach =0.3e eibmbre de Reynolds Re=5x10
Les conditions d’écoulement sont les mémes quesal cas laminaire, sauf, la pression
P=75867 Pa. Trois modéles de turbulence sont tektésk-w et Baldwin-Lomax. Puisque le
modéle ke utilise des lois de paroi, ce qui exige des valed® Y un peu élevées (au
voisinage de 50). Afin de voir I'effet de™sur les valeurs pariétales, la figure B.3a molatre
répartition de coefficient de frottement en fonotide hombre de Reynolds, pour diverses
valeurs de Y. On remarque que les allures sont en bon accad eslles de la théorie et de
I'expérience [69], pour toutes les valeurs dg Wais la valeur ¥=150 donne des résultas
meilleurs par rapport aux autres valeurs. La fig{Be8b) montre I'évolution de profil de
vitesse dans la couche limité (vitesse adimensionnée, voir le chapitre 2) erctfon de la
variable adimensionnée®YLes trois régions citées précédemment (Chap.a) prédites
pour toutes les valeurs testées deainsi que, sont en bon accord avec celles delarie et
de I'expérience. Pour une plaque plane turbuldesecoefficients de frottement et de trainée

sont définis par les relations [69] :

0.455 t C = 0.523
f = 2 D~ 2
In?(006Re, ) In?(006Re, )
0.008 I I 1 25.0 T
Théoric CD=0.0034 Lo
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Figure.B.3 Plaque plane turbulente- modéle k-
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Pour les deux modelesdiet Baldwin-Lomax, le méme raffinement de maillag
utilisé. Ces modeles exigent une valeur detrés proche de l'unité. Le temps de calcul est
relativement élevé par rapport au modele. k-es résultats obtenus sont illustrés sur les
figures B.4 et B.5. D’'une maniere générale, lesxdmodéles prédisent des résultats, en bon

accord avec la théorie et I'expérience.
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