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Introduction générale

Le décollement : un probleme récurrent en aérody-
namique

En général, quand un objet est placé dans un écoulement, les filets fluides
épousent la surface du corps : ils « collent » a la paroi. Dans certaines circons-
tances, ces filets peuvent se détacher de la paroi, c’est ce qu’on appelle le décol-
lement. Ce décollement, causé par un gradient de pression positif ou par une rup-
ture géométrique de la paroi, influence fortement les performances aérodynamiques.
Source d’instationnarité, il peut notamment provoquer des nuisances sonores ou étre
a l'origine de vibrations de la structure : il a globalement des effets pénalisants sur
le rendement aérodynamique des véhicules.

De fait, le décollement est un phénomene qu’on cherche a éviter sauf cas précis
comme par exemple dans le cas de I'utilisation d’aérofreins sur les ailes d’avion!. Mais
dans la plupart des cas, I’'objectif est bien de réduire voire d’éliminer les décollements.

Le phénomene est omniprésent sur de nombreuses configurations d’écoulement
autour des véhicules de transport. Sur la géométrie complexe d’une voiture, il existe
de nombreux éléments qui exigent des soins particuliers pour minimiser 'effet des
décollements (surface frontale du véhicule, lunette arriere ... ). A titre d’exemple la
Fig. 1 montre la zone de décollement située sur la lunette arriere d'une Citroén DS
[123].

Le décollement de la couche limite, qui concerne tous les types de transport
(notamment automobile, ferroviaire ou aéronautique) comme illustré sur les Fig. 1
et 2, est un phénomene tres difficile a prédire compte tenu de sa sensibilité a divers
parametres. Pour autant, les enjeux du controle des décollements étant multiples
(économiques, technologiques et environnementaux) et concernant aussi bien les
secteurs civils que militaires, ils sont d’une grande actualité.

I L’action des aérofreins augmente la trainée et diminue la portance ce qui permet de raccourcir
les distances d’atterrissage.



2 Introduction

Les enjeux du controle des décollements

L’expression « controle d’'un écoulement » désigne 1’ensemble des opérations qui
consistent a modifier les propriétés de I’écoulement pour ’amener a un état souhaité.
Cette action, en général appliquée au voisinage de la paroi, peut étre par exemple
une adjonction de masse fluide, d’énergie ou de quantité de mouvement. Le controle
vise la plupart du temps a éliminer ou a retarder le décollement de la couche limite.

Des 1904, Prandtl a exposé plusieurs expériences de controle d’écoulement [94].
Il a été notamment le premier a étudier l'effet d’aspiration de la couche limite au-
tour d’'un cylindre. Depuis cette époque, de nombreuses méthodes de controle des
écoulements ont été proposées. Des dispositifs de soufflage et d’aspiration continus
ont été expérimentés et employés sur des avions de série. Sur le Lockheed F-104, I’air
comprimé est injecté au niveau des volets, ce qui permet une réduction de la vitesse
d’atterrissage de 50km/h environ. Sur le MiG-21, de la méme maniere, de l'air est
prélevé sur la turbine et injecté au niveau des volets pour réduire la vitesse d’atter-
rissage de 40km/h. Mais ces systeémes nécessitent un réseau de conduites complexe,
lourd, ainsi que des compresseurs additionnels. Aujourd’hui, sur un avion de ligne
(Fig. 3), des dispositifs comme les becs mobiles et les volets de type Fowler sont
utilisés pour accroitre les performances mais ils sont chers, lourds et nécessitent un
entretien régulier.

Si la majeure partie des études du siecle dernier concernait des écoulements la-
minaires aux géométries simples, les progres techniques des trois dernieres décennies
ont permis la fabrication et la validation de processus de controle plus complexes.
Parallelement, des progres sensibles ont été réalisés sur la prédétermination du
phénomene de décollement, ce qui a conduit a 'optimisation de forme des corps
placés dans les écoulements pour en garantir les performances. Toutefois, un pas
supplémentaire doit maintenant étre franchi en adoptant une gestion dynamique de
ce probleme.

Les enjeux du controle d’écoulements en aéronautique concernent aussi bien le
secteur civil que militaire.

Fi1G. 1 — Zone de décollement mise en évidence sur la lunette arriere d’'une Citroén
DS, d’apres Werlé [123]
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— Dans le secteur civil, les enjeux sont essentiellement économiques. Une di-

minution de 10% de la trainée d’un avion civil entraine une réduction de la
consommation en carburant de 50 millions de litres durant le cycle de vie
de Iappareil [54]. McLean et al. estiment qu'une simplification des becs mo-
biles et des volets couplée a 1'utilisation de jets synthétiques permettrait une
réduction du poids d’'un Boeing 737-700 de 2.87% et une réduction des cotits de
fonctionnement de 0.74% [33]. Gomes, Crowther et Wood ont estimé la puis-
sance électrique nécessaire au controle sur un Airbus A321. Dans le cas d’un
controle qui remplacerait les fentes de bord d’attaque par des jets synthétiques,
la puissance électrique consommée au décollage serait de 200kW pour 1653 ac-
tionneurs par aile, ce qui représente 70% de la puissance électrique que peut
fournir le générateur de puissance auxiliaire (APU). Dans le cas d’actionneurs
placés sur les volets de bord de fuite afin d’améliorer leurs performances, la
puissance électrique consommeée serait de 7T0kW pour 213 actionneurs par aile,
ce qui représente 30% de la puissance de ’APU [33]. Ces chiffres montrent que
dans 1’état actuel des choses, la puissance électrique nécessaire a un controle
par jets synthétiques est d’ores et déja compatible avec l'utilisation sur un
avion de ligne.
Les enjeux sont également environnementaux, les directives émises par la Com-
mission Européenne concernant la pollution et les nuisances sonores autour des
aéroports étant de plus en plus séveres. Une réduction de la trainée va de pair
avec une réduction de la consommation et une diminution des émissions pol-
luantes.

— Dans le domaine militaire, les enjeux sont davantage technologiques et axés
sur les performances : on peut par exemple citer la réduction des distances
d’atterrissage et de décollage mais la furtivité et la rapidité d’exécution en
sont les principaux objectifs. Des lors, les détections radar et infrarouge ou
la manceuvrabilité des avions de combat deviennent des enjeux hautement
stratégiques et on comprend tout I'intérét du controle des écoulements.

Fic. 2 — A gauche, décollement sur la surface frontale d’'un train a grande vitesse
TGV. A droite, tourbillons d’extrados sur « Concorde » en phase d’atterrissage,
d’apres Werlé [123]
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F1a. 3 — Décollements sur une maquette d’Airbus a faible incidence (o = 2.5)
d’apres Werlé [123]

Cadre de I'étude

Cette these de doctorat s’inscrit dans le cadre du Groupement de Recherche
CNRS « Controle Des Décollements » (GDR 2502) dont les travaux ont pour but
une amélioration des performances et des rendements de systemes industriels. Les
enjeux sont multiples et concernent ’amélioration des performances des véhicules
terrestres et aériens : il s’agit par exemple de 'augmentation de la portance, de la
diminution de la trainée (donc de la consommation), de I'amélioration des mélanges,
de la stabilité et des échanges thermiques, de la diminution de la pollution et des
nuisances sonores. L’amélioration du confort en est aussi une conséquence directe.

La mission du GDR est de fournir des protocoles de controle efficaces et pratiques
pour améliorer les performances notamment aérodynamiques, la sécurité et les ren-
dements et pour réduire les nuisances de type salissures et bruits. Le GDR privilégie
I’étude de situations ou interviennent a la fois des effets tridimensionnels et des
grands nombres de Reynolds, représentatifs des cas industriels. Il s’agit en priorité
du probleme du décollement, des structures tourbillonnaires et des conséquences qui
en découlent. Toutes les voies d’analyse sont mises a profit : calculs, essais, théorie
des systemes dynamiques, controle optimal.

Le GDR a pour ambition une approche complete des décollements. Pour que
cette action soit ciblée et efficace, les différents protagonistes se sont focalisés sur
trois montages expérimentaux génériques mais représentatifs des phénomenes phy-
siques cités plus haut : une maquette représentant un véhicule générique « corps de
Ahmed », un profil d’aile et un divergent lisse modulable.

Le « corps de Ahmed » permet d’étudier les effets de géométrie, ’écoulement
d’arriere corps, les sillages de corps épais, les effets de vents latéraux et répond en
priorité aux attentes des industries automobiles et ferroviaires.
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Le profil d’aile (Fig. 4) conduit a I’analyse des effets d’incidence, des décollements
de bord de fuite et de bord d’attaque, des sillages et doit principalement amener des
réponses aux attentes des industries aéronautiques.

F1G. 4 — Décollement sur un profil d’aile, d’apres Prandtl et Tietjens [95]

Le diffuseur fait I'objet d’une étude d’aérodynamique interne et a été mis en
place pour répondre aux problemes des motoristes.

L’étude présentée dans ce mémoire s’inscrit dans le cadre des travaux sur le pro-
fil. Elle concerne deux configurations, TONERA D et le NACA 0015 placés dans un
écoulement subsonique. Pour chacun des profils, une caractérisation de leur com-
portement en soufflerie précédera une campagne d’essais de controle. L’efficacité des
actionneurs et des capteurs existants ou de ceux qui seront développés dans le cadre
du présent GDR sera traitée. On examinera finement ’action de ces éléments en
analysant 1’écoulement dans leur voisinage proche et on quantifiera les effets plus
globaux sur le profil considéré. On passera en revue les techniques « passives » et
« actives » : des générateurs de tourbillons mécaniques, des générateurs de tour-
billons fluidiques, des MEMS, des micro jets (soufflage, aspiration, jet synthétique
...) seront implantés sur les maquettes et testés.

Des collaborations transversales ont été mises en place entre le Laboratoire
d’Etudes Aérodynamiques (LEA), TONERA, le CNRS et des sociétés ou univer-
sités étrangeres compétentes en matiere de développement de dispositifs de controle
(Florida AEM University, Tel Aviv University, Manchester University et Monash
University dans le cadre de " Buropean Forum on Flow Control - EFFC). Le LEA a
été chargé d’étudier les performances de différents actionneurs, soit fournis par ces
organismes externes, soit développés en interne par le laboratoire, dans le cadre du
controle des décollements de la couche limite autour d’un profil d’aile.

Comportement des profils vis a vis du décollement
Comolet [29] donne un descriptif des phénomenes de décollement des couches

limites sur des profils bidimensionnels qui sont classés en trois catégories : épais,
moyens et minces.
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F1G. 5 — Polaires correspondant aux différents types de décollement de couche limite
d’apres Comolet [29] (T correspond au décollement turbulent, L au décollement
laminaire et Tr a la transition)

Dans le cas de la Fig. 5-a (profil épais), le décollement de la couche limite s’amorce
au bord de fuite puis remonte vers le bord d’attaque lorsque l'incidence augmente
provoquant ainsi le décrochage progressif de l'aile. Le profil NACA 0015 que nous
étudierons au chapitre 6 présente ce type de comportement aérodynamique.

Dans le cas de la Fig. 5-b (profil moyen), un bulbe de type « bulbe court »
apparait au voisinage du bord d’attaque. La dimension de ce bulbe varie tres peu
avec l'incidence jusqu’a ce qu’il explose et rejoigne le décollement au bord de fuite
provoquant ainsi un décrochage brutal.

Dans le cas de la Fig. 5-¢ (profil mince), le bulbe de type « bulbe long », qui se
forme au voisinage du bord d’attaque, s’étire avec l'incidence jusqu’a rejoindre le
bord de fuite. Ce phénomene est plus progressif et offre un décrochage plus doux.

Cette description n’est pas exhaustive. Nous verrons ainsi que le profil ONERA D
peut associer plusieurs de ces régimes d’écoulement. En fait, le comportement d’un
profil dépend de nombreux parametres, non seulement de son épaisseur relative mais
aussi de la position de son épaisseur maximale, de son rayon de courbure au bord
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d’attaque, de sa cambrure, du nombre de Reynolds, de la rugosité de la paroi ou
encore du taux de turbulence de I’écoulement externe. Dans leur ouvrage, Hoerner
et Borst [57] indiquent que ’épaisseur relative ne suffit pas a déterminer le régime
de décrochage. La Fig. 6 montre en effet que deux profils de méme épaisseur peuvent
présenter un décrochage de type « bulbe court » (pour le bord d’attaque épais) ou
de type « bulbe long » (pour le bord d’attaque effilé).

Coro - 10f
08 - 08
06 - 06
04 - 04

02 - 02r

0]

Fi1G. 6 — Comparaison des courbes de portance de deux profils de méme épaisseur
et de rayon de courbure de bord d’attaque différent [57]

Le nombre de Reynolds est un parametre particulierement important. Selon Tani
[114], le régime « bulbe court » n’apparait que pour une certaine plage de ce nombre.
A une incidence fixée, si le nombre de Reynolds est trop faible, la couche limite peut
décoller sans recoller. S’il est trop grand, il est possible que la couche limite devienne
turbulente avant le point de décollement laminaire théorique. La couche limite reste
donc attachée et on n’observe pas de bulbe laminaire.

Il est également possible d’observer le passage d'un régime « bulbe court » a un
régime « bulbe long » lorsque l'incidence augmente. La Fig. 7 montre I’augmentation
brutale de la longueur du bulbe (L) & 5° d’incidence. §% représente 1'épaisseur de
déplacement au point de décollement.

Organisation du document

Ce mémoire se décline en huit chapitres.

Le chapitre 1 développe les aspects théoriques du phénomene de décollement. I1
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Fi1c. 7 — Evolution de la longueur du bulbe (L/6¥) en fonction de 'incidence pour
le profil NACA 64A006 pour un nombre de Reynolds Rec = 5.8 x 106 [114]

constitue un des supports pour notre étude, en particulier pour ’analyse topologique
des écoulements que nous serons amenés a considérer. Les différents types de décol-
lements - bidimensionnel, tridimensionnel et inertiel - y sont abordés.

Le chapitre 2 propose une synthese des connaissances actuelles sur la transition
laminaire-turbulent de la couche limite. Quelques outils d’analyse sont également
présentés dans la seconde section de ce chapitre. Le dernier paragraphe est consacré
aux différentes méthodes de controle de la transition existantes a ce jour.

Une revue bibliographique du controle des décollements est effectuée dans le cha-
pitre 3. Apres avoir défini une classification des principales méthodes de controle,
nous dresserons un recensement des actionneurs rencontrés lors de la recherche bi-
bliographique. Cette derniere partie développe également quelques exemples d’étu-
des effectuées sur des voilures.

Le chapitre 4 présente 'ensemble des configurations d’écoulement et de contro-
le étudiées lors de nos travaux. Une description des installations, des maquettes et
des outils métrologiques nécessaires pour mener a bien cette étude est également
présentée.

Une présentation et une qualification des actionneurs développés au laboratoire
et testés au cours de cette étude sont proposées dans le chapitre 5 : microjets,
soufflage tangentiel continu, aspiration et jets synthétiques.

Une grande partie de ce mémoire de these est consacrée, dans le chapitre 6,
a I'étude détaillée du controle sur le profil NACA 0015. Une qualification détaillée
de I'écoulement est menée dans une premiere partie. L’objectif est de vérifier que
les écoulements de référence et le comportement aérodynamique du profil sont
conformes aux résultats disponibles dans la littérature. Différents dispositifs de
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controle sont alors testés sur la maquette dans une seconde partie (générateurs de
tourbillons fluidiques et jets synthétiques).

Dans le chapitre 7, une comparaison est développée entre la nappe de décol-
lement sur un profil et une couche de mélange au-dessus d’une plaque plane équipée
d’actionneurs de type jets synthétiques. L’objectif de cette partie est de s’affranchir
de certains parametres (gradient de pression longitudinal, effets d’incidence ...)
en simplifiant la géométrie étudiée de maniere a faciliter la compréhension phy-
sique des mécanismes de controle. Dans ce but, une étude des champs de vitesse
obtenus par vélocimétrie par images de particules (PIV) et une extraction des struc-
tures cohérentes de 1’écoulement grace a une décomposition orthogonale aux valeurs
propres (POD) sont proposées.

Nous nous attachons, dans le chapitre 8, a adapter certains dispositifs de
controle (en particulier les microjets et le soufflage tangentiel par fente) sur un
profil ONERA D qui, contrairement au NACA 0015 est le siege de décollements
rapidement fixés au bord d’attaque. Dans cette partie, la procédure suivie est la
méme que celle décrite pour le profil NACA 0015 dans le chapitre 6.

Les principaux résultats de cette étude sont regroupés dans la conclusion et
accompagnés d’une discussion sur les perspectives envisagées.

L’annexe A est consacrée a une description succincte de la méthode de mesure
par vélocimétrie par images de particules, utilisée a plusieurs reprises lors de cette
étude.

Dans 'annexe B, nous rappelons le principe de calcul de la trainée de profil a
partir des explorations de sillage.

Le formalisme mathématique de la décomposition orthogonale aux valeurs pro-
pres est abordé dans I'annexe C.
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Chapitre 1

Le phénomene de décollement

CE chapitre traite du phénomene de décollement de la couche limite. Apres avoir
introduit la notion de couche limite, nous nous intéresserons plus précisément aux
aspects théoriques des décollements bi et tridimensionnels. Une attention parti-
culiere sera apportée a la description topologique des décollements. Les informations
présentées dans ce chapitre seront utilisées comme support pour l'interprétation de
nos résultats expérimentaux traités par la suite.

1.1 La couche limite : définition et propriétés

1.1.1 La notion de couche limite

Lorsqu’un fluide se déplace autour d’un obstacle, les champs de vitesse et de pres-
sion sont perturbés par ce dernier. La couche limite est la zone de fluide contigué a la
paroi, dans laquelle se produit ’accommodation entre la vitesse nulle en paroi et la
pleine vitesse locale du fluide libre. De nombreuses propriétés de 1’écoulement (frot-
tement, transferts thermiques et présence éventuelle de décollements) dépendent de
cette couche limite. Le concept de couche limite fut introduit pour la premiere fois
par Prandtl en 1904 [94]. Il permit de livrer une interprétation a bon nombre de
phénomenes que la théorie des fluides parfaits ne suffisait a expliquer.

1.1.2 Définition des épaisseurs de la couche limite bidimen-
sionnelle

Pour étudier 1’écoulement dans la couche limite, on utilise le systeme de coor-
données curvilignes qui suit le périmetre de la section droite d’un obstacle cylin-
drique. La position d’un point M dans la couche limite est définie par son ordonnée
y comptée sur la normale PM a la paroi (Fig. 1.1) et par 'abscisse curviligne x du
point P, comptée suivant le périmetre a partir du point O. La vitesse en M a pour
seules composantes u et v.

Sur la surface, en y = 0, u = v = 0 et, par convention, on définit ’épaisseur
de couche limite § comme correspondant a une composante u égale a 0.99 U,, U,

11
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étant la composante de la vitesse du fluide libre a 'aplomb de P.

On admet que la composante v est partout petite devant u et que les dérivées
par rapport a x sont petites devant celles par rapport a y : ce sont les hypotheses
de couche limite.

F1G. 1.1 — Conventions de notation de la couche limite

Il est d’usage d’'introduire deux autres épaisseurs :

[e%s) )
u u
5 = 1— )dy~ [ (1——)d
1 /O( Ue)y /0( Ue)y

appelée épaisseur de déplacement, et :

appelée épaisseur de quantité de mouvement. Pour cette grandeur, on trouve
également la notation ds.
On définit également le facteur de forme H :

H=26/0

qui a des valeurs différentes suivant que la couche limite est laminaire ou turbulente.

Les propriétés de la couche limite dépendent de son état laminaire ou turbu-
lent, lequel est lui-méme lié au nombre de Reynolds. Ce nombre sans dimension,
représentant le rapport entre les forces d’inertie et les forces visqueuses, est défini
de la facon suivante :

D
ReD:UX
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ot U [m.s™!] représente la vitesse du fluide, v [m?.s7!] sa viscosité cinématique et
D |[m] la dimension caractéristique la plus pertinente de 1’écoulement considéré (par
exemple, le diametre pour une conduite de section circulaire ou encore l’abscisse
depuis le bord d’attaque pour une plaque plane).

1.1.3 La couche limite, source de vorticité

D’apres la définition du nombre de Reynolds donnée au paragraphe précédent,
un écoulement a grand nombre de Reynolds sera caractérisé par la prépondérance
des forces d’inertie, ce qui conduit a négliger les forces visqueuses dans les équations
du mouvement et a traiter le fluide comme un fluide parfait.

Dans ce cas, I’écoulement est régi par les équations d’Euler qui ne permettent
pas de satisfaire simultanément la condition de vitesse uniforme a l’infini amont et la
condition de non-glissement sur la paroi de 'obstacle. Il existe donc pres de la paroi
une région dans laquelle la vitesse passe de 0 sur la paroi a la vitesse de I’écoulement
de fluide parfait & une distance de 1'ordre de Re~'/? de la paroi : il s’agit de la notion
de couche limite que nous avons introduite dans la partie 1.1.2.

La couche limite se comporte donc comme une source de vorticité (Batchelor
[12], Lighthill [77]), laquelle ainsi créée peut étre transmise a ’écoulement extérieur
par le biais des décollements. L’étude des décollements revient donc a considérer les
différentes voies de transmission de la vorticité a I’écoulement du fluide parfait. En
effet, dans le cadre d’écoulement en fluide parfait, il découle du théoreme de Kelvin
qu’il n’existe ni sources ni puits de vorticité a I'intérieur du fluide.

On peut distinguer deux types de décollement :

— le décollement provoqué par un gradient de pression, comme c’est le cas sur

un profil placé en incidence,

— le décollement provoqué par une singularité géométrique ou décollement iner-

tiel.

Le décollement induit par un gradient de pression, qui nous intéresse directement
pour cette étude, sera présenté, dans un premier temps, dans les parties concernant
le décollement bi et tridimensionnel. Nous présenterons ensuite quelques éléments
relatifs au décollement inertiel, celui-ci ayant fait 'objet d’une étude dans le chapitre
5, dans lequel une qualification des différents dispositifs de controle envisagés est
proposée. Nous terminerons ce chapitre par une discussion permettant de nuancer
la classification en deux catégories présentée ; nous verrons en effet que la notion de
« décollement inertiel » n’est pas reconnue de maniere universelle.

1.2 Le décollement bidimensionnel

1.2.1 La vorticité

Comme nous l'avons vu dans le paragraphe précédent, c’est dans la région de
couche limite que la vorticité est créée. Celle-ci est définie mathématiquement en tout
point du fluide par le rotationnel de la vitesse w = rot(U). Lighthill [77] propose une
définition plus physique : la vorticité est, en tout point du fluide, proportionnelle a
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la quantité de mouvement angulaire d'une particule fluide sphérique infinitésimale
centrée sur le point considéré. La vorticité est ainsi générée par le changement de
direction des axes principaux de la particule fluide.

Considérons une particule fluide sphérique centrée sur la paroi (Fig. 1.2). La
condition de non-glissement a la paroi empéche tout mouvement de translation et
de rotation de la particule. Soumise a un cisaillement, celle-ci va donc subir une
déformation et se changer en ellipsoide : ses axes principaux subissent une rotation,
ce qui, d’apres la définition précédente, génere de la vorticité.

La vorticité créée va étre transmise de la paroi a l'intérieur de la couche limite
par diffusion visqueuse. Mais l'inertie de I’écoulement extérieur empéche la vorticité
de diffuser au-dela de cette région.

sens de I'écoulement

paroi

FiGc. 1.2 — Création de vorticité par déformation de la particule fluide sur la paroi,
la vorticité est ensuite diffusée vers l'intérieur du fluide [127]

Etudions maintenant comment cette vorticité peut quitter la région de couche
limite.

1.2.2 Description phénoménologique

La relation entre vitesse et vorticité est donnée dans la couche limite par ’ap-
proximation de Prandtl, le vecteur w orienté est selon la direction Y (Fig. 1.3) et
est donné par la relation :

(1.1) w= a—i-/iu

k désignant la courbure de la paroi.

Le systeme de coordonnées sur une paroi courbe est curviligne. L’effet de cour-
bure s’exprime par l'intermédiaire du terme xu. Ce terme est négligé si on considere
que I'épaisseur de couche limite est petite devant le rayon de courbure (k71). Au
contraire, si la courbure est importante, le terme su tient alors une place prépondé-
rante dans la répartition de vorticité dans la couche limite. Lighthill [77] propose le
raisonnement suivant :
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paroi

Fi1G. 1.3 — Systeme de coordonnées du probleme de couche limite 2D

Désignons par V' la vorticité totale pour I'épaisseur de couche limite :

(1.2) V:A%M

En utilisant ’approximation précédente, nous pouvons remarquer que V' coincide
avec la vitesse de I’écoulement extérieur U, :

(1.3) V=[] —dz=u(0) —u(0) ~U,

La vorticité autour du corps est donc liée a la vitesse de 1’écoulement extérieur.
Dans la méme approximation, le taux de convection de la vorticité totale par unité
de longueur est donné par :

5 5 oy 5 5(u2
(1.4) /0 ww.dz = /o u.%.dz = /0 6(8—2/2).@ = %(u(é) —u(0))? = %VQ

La variation de ce flux selon x ne peut étre due, en régime permanent, qu’a la
création de nouvelle vorticité. Le taux de création de cette vorticité est donc :

1. .
(1.5) dx dx

La paroi se comporte donc comme une source répartie de vorticité avec un taux
de création égal a VV’. Nous voyons ainsi que le ralentissement de 1I’écoulement
extérieur (V' < 0) a pour conséquence une soustraction de vorticité a la paroi;
I’épaisseur de couche limite augmente, ce qui tend a diminuer w jusqu’a ce que
celui-ci s’annule.

Analysons le comportement de la couche limite lorsque w — 0. La répartition de
vorticité induit en proche paroi, toujours d’apres Lighthill, une vitesse tangentielle

2

wywz et une vitesse normale —%w{uz .

L’écoulement dans la couche limite se fait parallelement a la paroi. Le débit
passant entre la premiere ligne de courant et la paroi est donc :
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4 z 1
(1.6) / udz = / Wyp2dz = —wy2® =€
0 0 2

€ est une constante qui désigne le volume fluide (par unité de longueur en en-
vergure) compris entre la ligne de courant et la paroi. La conservation du débit

implique une variation modérée de z selon , /3—6 sauf lorsque w,, tend vers 0. L’ap-
w

proximation de couche limite n’est alors plus valable, la couche limite devenant
« épaisse ». Pour appréhender le comportement de la couche limite lorsque w,, tend
vers 0, développons u(x,z) en série de Taylor au voisinage de z=0.

ou 2% 0%u )
(1.7) u(x, z) = u(x,0) + za(m, 0) + 5@(% 0) + O(z7)

Les équations de couche limite sur paroi courbe donnent [77] :

1dpy, 0%u ou

(1.8) 0 dr —@'}-Iia

En reportant cette expression dans le développement de Taylor de u(z, z) et en
intégrant de la méme maniere que précédemment, nous obtenons, entre la premiere
ligne de courant et la paroi, un débit égal a :

1 1,1
1.9 —wpZ = (=P — kwy )z =€
(19 5+ 57l = )
La limite de cette expression quand € tend vers 0 conduit, grace a un dévelop-
pement limité, & une ligne de courant limite qui forme un angle avec la surface! égal
a:

d /
(1.10) U= arctcm(g) = arctan(d—i) = arctan(?)';%)

N

Le ligne de courant la plus proche de la paroi quitte donc celle-ci, c’est le
phénomene de décollement (Fig. 1.4). On appelle point de décollement un point
de la surface on w = 0 et W’ < 0. A l'inverse, les points o w = 0 et w’ > 0 sont
appelés points d’attachement.

Les mémes criteres peuvent étre énoncés en termes de contrainte pariétale. En
effet, il suffit de s’apercevoir que, dans le cadre de 'approximation de Prandtl, la
contrainte pariétale s’exprime selon 1.11 pour affirmer 7 = 0 au point de décollement.

ou
(1.11) T = Wy

1 Oswatitsch [91] retrouve le méme résultat en raisonnant uniquement sur les contraintes
pariétales.
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F1G. 1.4 — Schématisation de la ligne de courant limite se séparant de la paroi [77]

Le décollement se caractérise donc en écoulement bidimensionnel par une con-
trainte nulle a la paroi. Il est a noter que le critere précédent est écrit dans 'ap-
proximation de couche limite et est appliqué a un endroit ou cette approximation
n’est plus valable. Il faut donc comprendre ce critere comme une condition d’arrét
des calculs de couche limite.

1.3 Le décollement tridimensionnel

Dans ce paragraphe et a l'aide de 1’étude portant sur la couche limite bidimen-
sionnelle de la partie précédente, nous allons étudier les conditions du décollement
tridimensionnel. Le passage a la couche limite tridimensionnelle induit deux effets
qui sont absents dans le cas bidimensionel :

— la convergence ou la divergence de lignes de courant de I’écoulement parallele

a la surface,

— la courbure de ces mémes lignes de courant sous l'effet par exemple d'un gra-

dient de pression latéral.

Ces deux effets donnent aux décollements des structures tres différentes. Pour
appréhender le décollement, considérons le débit a travers un tube de courant de
hauteur z, basé sur la paroi et délimité par deux lignes de frottement pariétal. Les
lignes de frottement pariétal sont des lignes de courant limites tres proches de la
paroi comme nous le verrons au paragraphe suivant.

Le débit a travers un tel tube est :

1
(1.12) §ww22h =¢

avec h distance entre les deux lignes de frottement.

Cette expression met en évidence le fait que z puisse augmenter fortement, non
seulement lorsque w tend vers 0 mais aussi lorsque h devient tres petit, ce qui
traduit une convergence des lignes de frottement pariétal. Ces lignes de frottement
convergent en des points singuliers ou w = 0. En effet, deux lignes de frottement ne
peuvent se couper que si 7 = 0 et donc si w = 0. Le type de point singulier est alors
caractérisé par la maniere dont convergent les lignes de frottement pariétal. L’étude
de la structure de 1’écoulement autour du corps est donc intimement liée aux lignes
de frottement sur la paroi du corps. Intéressons-nous donc de plus pres a ce lien.
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1.3.1 Lien entre lignes de courant et lignes de frottement
pariétales

Si 'on considere un mouvement de fluide incompressible, ’équation d’une ligne
de courant peut s’exprimer par :

dx

(1.13) - =

v(x)
avec X vecteur position, v vitesse au point x

Le systeme autonome ainsi défini admet des solutions régulieres, sauf peut-étre
en un nombre fini de points critiques ou ¥ = 0. Une paroi solide, du fait de la
condition d’adhérence, constitue donc une surface critique pour I'équation (1.13).

Wu et al. [126] proposent le changement de variable suivant :

1 t
(1.14) s = —/ zdt
0

avec z distance a la paroi et p viscosité dynamique du fluide.
Le systeme devient alors :

de |
1.15 — = —v(z
(1.15) =)
Cette équation définit les mémes solutions que I'équation (1.13), mais nous avons,
a présent, sur la paroi :

(1.16) Z—i =7(x)

avec 7T frottement pariétal

Les lignes de frottement pariétal apparaissent donc comme des lignes de courant
limites sur la paroi. Nous avons alors un lien direct entre I’écoulement proche de la
paroi et le spectre des lignes de frottement pariétal sur celle-ci. L’étude des lignes
de frottement revét ainsi un intérét majeur dans la compréhension des structures
tridimensionnelles autour du corps.

1.3.2 Etude des points singuliers

Le champ de lignes de frottement pariétal étant défini par le systeme autonome
(1.13), la donnée de la position et de la nature des points singuliers (ceux ou la
contrainte s’annule) suffit pour caractériser le champ. Les points singuliers peuvent
étre classés en deux catégories [77] :

— les points nceuds (dont deux sous-familles : les noeuds et les foyers),
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— les points selles

La distinction entre les différents types de points singuliers se fait mathéma-
tiquement par le signe du Jacobien du systeme d’équations différentielles définissant
les lignes de frottement pariétal. Un résultat important pour la suite est que les
points selles sont des points singuliers d’ordre 1 (seule la contrainte pariétale s’an-
nule) et les nceuds sont des points singuliers d’ordre supérieur (la contrainte pariétale
s’annule ainsi qu’au moins sa dérivée premiere).

Les nceuds

Le noeud est un point commun a une infinité de lignes de frottement ; toutes
ces lignes sont tangentes a une méme droite. Il se comporte soit comme une source
de contraintes pariétales ou de vorticité : on parle alors de noeud d’attachement (le
fluide vient impacter la paroi) ; soit comme un puits de contraintes pariétales : on
parle alors de noeud de décollement (Fig. 1.5).

11

—— ———

,_.
—— '

Noeud d’'attachement Noeud de décollement

Fia. 1.5 — Le nceud [34]

Le foyer differe du nceud par le fait que les lignes de frottement n’ont pas de
tangentes communes. Elles s’enroulent en spirale autour du foyer (Fig. 1.6). La
distinction attachement/décollement est la méme que pour les noeuds.

F1G. 1.6 — Le foyer [34] et une de ses manifestations dans I'atmosphere en 1995 : le
cyclone Luis

Les points selles

Le point selle n’est traversé que par deux lignes particulieres (Fig. 1.7). Toutes
les autres lignes de frottement pariétal ne passent pas par le point singulier. Le point
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selle assure la compatibilité de tous les points singuliers entre eux.

F1G. 1.7 — Le point selle [34]

Dans le cas d'un écoulement tridimensionnel avec décollement, la présence de
points singuliers s’accompagne de lignes particulieres nommées lignes de décol-
lement. Si la classification des points singuliers précédemment exposée fait 'una-
nimité, il n’en est pas de méme en ce qui concerne les lignes de décollement et plus
généralement les surfaces de décollement.

1.3.3 Les lignes et surfaces de décollement

La nature méme des lignes et surfaces de décollement est soumise a controverse.
Maskell propose que les lignes de décollement soient en fait des enveloppes de lignes
de frottement pariétal. Ce point de vue a été mis en défaut par Wu qui invoque la
régularité des équations de Navier-Stokes dans le cadre des écoulements décollés, ce
qui exclut la possibilité de lignes singulieres.

Hornung et al. [58] définissent quant & eux les lignes de décollement comme des
lignes de bifurcation.

Lighthill [77] définit une ligne de décollement comme une ligne de frottement
pariétal débutant a un point selle et se terminant en un nceud. C’est cette définition
complétée par Wu [126] que nous allons développer. Afin d’obtenir une cohérence
entre la définition des surfaces et des lignes de décollement, Wu propose les défini-
tions suivantes :

— une surface de décollement est une surface de courant dont toutes les lignes de

courant partent d’un point critique du champ des contraintes pariétales,

— l'intersection de cette surface avec la paroi donne une ligne de décollement

(intersection a prendre dans le sens du passage a la limite).

Une propriété purement cinématique essentielle des lignes de décollement peut se
déduire des définitions précédentes : une ligne de décollement est une ligne de frot-
tement pariétal entre deux points singuliers successifs. Dans le cas bidimensionnel,
cette ligne dégénere en un point ou la contrainte pariétale s’annule.

A partir de ces définitions rencontrées dans la littérature, nous pouvons distin-
guer deux types de décollement : les décollements ouverts et les décollements fermés
(Lighthill [77], Wu et al. [126]). Un décollement est de type fermé si le point sin-
gulier de départ de la ligne de décollement est un point d’ordre 1 (donc un point
selle), alors qu’un décollement sera de type ouvert si le point singulier de départ est
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surface de décollement

ligne de décollement

. -ligne de frottemen
~--------ligne de courant

F1a. 1.8 — Une ligne et une surface de décollement [34]

d’ordre supérieur (nceud ou foyer). Les décollements de type ouvert vont autoriser la
transmission de la vorticité de la paroi vers I’écoulement extérieur. Les décollements
fermés s’organisent plutot sous forme de bulbe avec possibilité de ré-attachement a
la paroi; la vorticité reste alors confinée dans le bulbe.

L’identification des différentes lignes de décollement ainsi que leur type permet
de remonter a I'agencement des surfaces de décollement autour de la paroi, et ainsi
de séparer les différentes structures existantes dans 1’écoulement autour du corps.

Expérimentalement, ces lignes et points singuliers peuvent étre mis en évidence
par des visualisations pariétales. Les points de décollement se caractériseront par une
accumulation d’enduit pariétal. A I'inverse, les points d’attachement seront repérés
par une absence d’enduit.

Dans le paragraphe suivant, nous évoquons brievement le cas des décollements
dits inertiels, méme si ce type de décollement ne nous intéresse pas directement dans
cette étude.

1.4 Le décollement inertiel

Nous avons été confrontés a ce type de décollement tres ponctuellement au cours
de cette étude, lors de la validation de techniques de contréle fluidiques sur une
plaque plane présentant un biseau de bord de fuite (ce point sera abordé au chapitre
5). Le biseau constitue une singularité géométrique a l'origine d’un décollement. Les
mécanismes régissant ce type de décollement sont-ils les mémes que dans le cas d'un
décollement par gradient de pression ?

1.4.1 Meécanisme de formation d’un tourbillon au contour-
nement d’une aréte
Si I'on considere en fluide réel la période d’établissement du courant autour d’un

corps présentant une aréte plus ou moins vive, le contournement s’effectue d’une
maniere presque parfaite pour les tres faibles vitesses au début de ’écoulement ;
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les forces de viscosité sont prépondérantes devant les forces d’inertie. A I'aréte, la
vitesse de I’écoulement passe par un maximum pour ensuite diminuer rapidement ;
il en résulte un fort gradient positif de pression statique; par suite, le décollement
se produit sur I'aréte avec courant de retour (Fig. 1.9). Le tourbillon qui se forme a
I’aréte est grossi par le fluide du courant de retour ; il se détache et est emporté vers
I’aval tandis qu’un autre tourbillon se forme a nouveau. Aux vitesses plus élevées, le
détachement des tourbillons est tellement fréquent, que leur succession dans ’espace
constitue une couche de discontinuité de vitesse.

Fic. 1.9 — Visualisation par bulles d’hydrogene du décollement de couche limite sur
un diedre [18]

1.4.2 Le décollement selon Batchelor

L’idée courante dans le cadre d’écoulements a grands nombres de Reynolds est
que la singularité géométrique fixe le décollement. Ainsi, d’apres Batchelor [12],
la seule possibilité de comportement de I’écoulement arrivant sur un angle vif est
le décollement tangentiel a I’écoulement amont (Fig. 1.10). L’écoulement extérieur
ne subit alors pas de décélération avant le décollement comme dans le cas du
décollement par gradient de pression : la discontinuité de la paroi peut étre assi-
milée a la ligne de décollement pour I’écoulement. Néanmoins, Batchelor émet une
réserve par rapport a cette configuration : « L’écoulement se séparera au niveau de
la discontinuité de la paroi solide, a moins que le changement de direction des tan-
gentes soit petit ». Il existerait donc une possibilité pour I’écoulement de contourner
I’angle vif sans décoller. Cette affirmation est corroborée par la modélisation en
triple couche de la couche limite au passage de 'angle réalisée par Stewartson [112].
Cette modélisation nous indique que 1’écoulement peut contourner l'angle vif sans
décoller jusqu’a des angles de I'ordre de Re~/%. Le nombre de Reynolds est ici basé
sur la longueur de plaque plane avant I’angle.

1.4.3 Le probleme de Falkner et Skan

Un autre type d’approche pouvant venir a 'esprit est le modele de Falkner et
Skan qui, pour des valeurs négatives du parametre m, décrit un écoulement au
passage d’un angle vif.
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S
zone de recirculatior

F1G. 1.10 — Décollement de 1’écoulement sur un angle vif (S) vu par Batchelor [12]

Les solutions de Falkner et Skan partent de 'hypothese que 1'écoulement exté-
rieur est de la forme U = 2™ , ce qui simule un écoulement bidimensionnel potentiel
sur un angle égal a 73 avec m = /(2 — ). En écrivant U = 2™, les équations de
couche limite se simplifient et permettent d’aboutir & une équation différentielle ne
faisant apparaitre que la fonction f(n) :

U(1l 1
n=y LM u— )
(117 PSR P =0

Conditions limites pour une paroi fixe :
f(0) = f(0), f'(n) = 1 pour n — oo

Dans le cas # < 0, il existe plusieurs familles de solution :

— les solutions mises en évidence par Falkner, Skan et Hartree qui convergent
vers la solution de Blasius lorsque 3 — 0,

— les solutions de Stewartson qui, pour § — 0, admettent une épaisseur de
déplacement infinie, ce qui est alors identifiée comme une zone décollée. Ces
solutions autorisent de plus un écoulement retour.

Pour les deux types de famille, les profils de vitesse admettent un point d’in-
flexion. De plus, pour une valeur de (3 égale a —0.1988, la contrainte pariétale est
nulle sur toute la paroi de la deuxieme plaque plane : c¢’est la limite de décollement.
[ correspond alors a un angle d’environ 15°.

I est a noter que I'angle (point pour lequel z = 0) est un point singulier de
'équation (1.17). De ce fait, les solutions trouvées ne sont valables qu’a partir de 0.
L’équation de Falkner et Skan ne simule donc pas le passage de I’angle, mais plutot
le gradient de pression imposé par 1’écoulement extérieur si celui-ci contournait
I’angle sans décoller. La limite de § = —0.1988 est alors la limite du décollement
par gradient de pression. En pratique, le décollement inertiel se produit bien avant,
ce qui ne permet pas d’observer les profils théoriques donnés par Falkner et Skan.
Nous pouvons dégager deux caractéristiques essentielles des décollements inertiels :

— la discontinuité de la contrainte pariétale en direction et en norme au passage
de la ligne de décollement,

— l'absence de ralentissement de 1’écoulement extérieur en amont du décollement.
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1.5 Discussion

La classification précédente n’est pas reconnue de facon universelle, la distinction
proposée entre les deux types de décollement est donc a nuancer. Courtine [30]
a montré qu’il est possible de mettre en évidence un changement de la topologie
de la zone décollée et une variation de la position du décollement en fonction des
parametres géométriques de la maquette, notamment de la courbure x.

Si k = O(1) une approche de type couche limite permet, dans le cas d'un
écoulement bidimensionnel, de prévoir la position du décollement sous conditions
d’un gradient de pression adverse connu. En revanche, si kK = O(1/6) les équations
de la couche limite cessent d’étre valides. Proche du décollement, le gradient de
pression imposé empeéche la détermination de l'allure de 1’écoulement a proximité
du point de séparation et au-dela. C’est pourquoi Sychev [113] suppose que le gra-
dient de pression imposé est asymptotiquement petit pour Re — oo. Le gradient de
pression adverse proche de la paroi responsable du décollement est alors auto-induit
par le décollement lui-méme.

Considérons deux cas limites : celui de la plaque plane (k = 0) et celui d’une aréte
vive épaisse (k = 00). Si k = 0 et en présence d'un gradient de pression adverse, la
position du décollement s’approche du bord d’attaque de la plaque lorsque Re — oc.
La distance diminue comme Re~'/9. Si k = 00, le décollement est fixé au voisinage
de I'aréte et se rapproche de celle-ci par ’aval.

Pour k < O(Re!/®), la distance du point de décollement par rapport & sa position
dans la limite Re — oo diminue comme Re~ /1%, Enfin, pour £ ~ O(Re'/®), 'auto-
induction du gradient de pression est compensée par la courbure de la surface. Dans
ces conditions, il existe des gradients de pression perpendiculaires a la surface pour
compenser les forces centrifuges et conditionnant ensuite le gradient de pression
adverse pres de la paroi. L’approche triple couche de Sychev n’est plus valide. Il
apparait donc clairement qu'une variation du rayon de courbure d’un corps émoussé
peut couvrir plusieurs régimes différents.

Pour les maquettes testées dans cette étude, le Tab. 1.1 indique que les courbures
de paroi les plus défavorables (c’est-a-dire les plus grandes, au bord d’attaque) sont
supérieures d’au moins un ordre de grandeur & O(Re!/®). La courbure influe donc
tres peu sur la position du décollement et si on se place dans le cas d’un écoulement
laminaire, stationnaire et bidimensionnel, le profil d’aile en incidence peut étre as-
similé en premiere approximation a une plaque plane soumise a un gradient de
pression.

1.6 Conclusions

Dans ce chapitre, nous avons abordé le phénomene de décollement d’un point
de vue théorique. Nous avons vu en particulier que, dans un écoulement, la couche
limite se comporte comme une source de vorticité et que la vorticité créée peut étre
transmise a I’écoulement extérieur par l'intermédiaire des décollements.

Nous avons par ailleurs montré que les lignes de frottement pariétal peuvent étre



1.6 Conclusions 25

| Maquette Courbure au BA (m~!) | Re'/? |
ONERA D-Béton 208 5.6
ONERA D-Visu 54 4.6
NACA 0015-Béton 116 5.6
NACA 0015-Visu 41 4.6

TaB. 1.1 — Comparaison des rayons de courbure au bord d’attaque des différentes
maquettes

assimilées a des lignes de courant limites sur la paroi. Des lors, il est possible d’établir
un lien entre 1’écoulement proche de la paroi et le spectre des lignes de frottement
pariétal sur celle-ci. L’étude de ces lignes de frottement revét donc un intérét majeur
dans la compréhension des structures tridimensionnelles de 1’écoulement.

Ainsi, les réflexions de ce chapitre vont nous permettre d’interpréter la trace
en paroi des écoulements. En effet, nous utiliserons largement durant cette étude
la technique de visualisation par enduits visqueux pariétaux, technique qui sera
exposée dans la partie 4.3.6.

La distinction entre les décollements induits par gradient de pression et les
décollements inertiels est plus complexe qu’il n’y parait. Nous avons montré que
compte tenu des rayons de courbure mis en jeu sur les maquettes testées, la couche
limite sur les profils étudiés a les mémes propriétés générales que celle des plaques
planes.
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Chapitre 2

Transition laminaire-turbulent de
la couche limite

COmme nous ’avons vu au chapitre précédent, la couche limite est le domaine de
I’écoulement situé au voisinage d'un corps immergé dans un fluide. Les conditions de
la transition laminaire-turbulent ont un role déterminant sur les caractéristiques de
la couche limite assez loin en aval. Or, les parametres de controle de 1’écoulement et,
en particulier, le dimensionnement des actionneurs dépendent des propriétés locales
de la couche limite. Il est donc indispensable d’étudier en détail la transition de la
couche limite si ’on souhaite achever un controle efficace des décollements.

2.1 Couches limites laminaire et turbulente

L’emploi d'un traceur (filet de colorant dans un liquide ou de fumée dans un
gaz) permet de révéler I'état - laminaire ou turbulent - de I’écoulement. Si les filets
de traceurs se déplacent parallelement et gardent leur individualité propre, on parle
d’écoulement laminaire. Si le nombre de Reynolds augmente, le filet reste encore
rectiligne sur une certaine longueur, puis s’estompe ; le traceur se diffuse rapidement
dans tout le fluide : ’écoulement est alors turbulent. La différence entre les deux
régimes est illustrée sur la Fig. 2.1 par les volutes de la fumée d'une cigarette.

Il en est de méme si on s’intéresse a la couche limite. L’expérience montre qu’une
couche limite laminaire ne peut s’étendre sur une longueur infinie. Soumise a des
instabilités (turbulence, aspérités de la paroi ...), la couche limite laminaire va
devenir turbulente apres une zone de transition dont I’étendue dépend de plusieurs
facteurs : taux de turbulence du courant amont, nombre de Reynolds, état de surface
de la maquette ou encore gradient de pression statique.

Ce passage a l’état turbulent a plusieurs conséquences. Le coefficient de frot-
tement de l'obstacle est augmenté par rapport au cas laminaire. Le mélange et,
par conséquent, le transfert de chaleur sont également accrus. La couche limite tur-
bulente, qui s’épaissit plus rapidement que la couche limite laminaire (Fig. 2.2),
résiste par ailleurs beaucoup mieux aux gradients de pression adverses. Enfin, les
propriétés acoustiques de la couche limite se trouvent modifiées par la transition :

27
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turbulent
flow

laminar
flow ——

Fi1g. 2.1 — Visualisation de la différence entre un écoulement laminaire et un
écoulement turbulent

ainsi, en régime turbulent, un bruit de « roulement » caractéristique est audible
grace a un stéthoscope placé en paroi.

2.2 Transition de la couche limite

En général, le mécanisme de transition de I'état laminaire a 1’état turbulent
est le résultat d’une réponse non-linéaire de la couche limite a des perturbations.
Ces dernieres ont différentes origines qui peuvent étre le taux de turbulence de
I'écoulement libre, I’état de surface (rugosités) ou encore les vibrations. Depuis
les expériences réalisées par Reynolds en 1883, les phénomenes d’instabilité de
I’écoulement laminaire et la transition vers la turbulence ont maintenu un intérét
constant en mécanique des fluides. Cet intérét provient du fait que des quantités
aérodynamiques telles que la portance ou la trainée dépendent de la transition. Des
criteres empiriques sont principalement utilisés pour prédire cette transition.

Turbulent
region

Transition

region
>

1
. 4/5
| | 3 7 X
Sound Laminar ! !
waves X | |
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Free stream | |
turbulence : -
~ ! ! |
0 : :
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FiGc. 2.2 — Couche limite se développant sur une plaque plane : passage de 1’état
laminaire a 1’état turbulent
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En fonction du but recherché, on peut chercher a privilégier un écoulement la-
minaire ou, au contraire, un écoulement turbulent. Par exemple, maintenir la lami-
narité de I’écoulement sur une voilure permet de réduire la trainée de frottement
mais également d’augmenter 'efficacité des ailerons. Dans le cas d'une dérive, un
écoulement laminaire sera synonyme de meilleure efficacité de la gouverne de direc-
tion et donc d’'une manceuvrabilité accrue de I'appareil. Au contraire, on cherchera
a déclencher la turbulence si 1’on souhaite augmenter le mélange (par exemple, pour
des applications de type « moteurs ») ou obtenir une couche limite plus résistante
aux décollements.

2.2.1 Rappels historiques

En 1887, Rayleigh émit I'idée que la turbulence provenait de l'instabilité de
I’écoulement laminaire du fait de la croissance de petites perturbations régulieres
se déplagant dans la couche limite laminaire. Il établit qu'une condition nécessaire
d’instabilité était I’existence d’un point d’inflexion dans le profil de vitesse moyenne.

C’est en 1883 que Reynolds introduisit le nombre portant aujourd’hui son nom
et mit en évidence l'existence de deux régimes, laminaire et turbulent.

En 1904, Orr et Sommerfeld établirent les bases mathématiques de la théorie
de la stabilité linéaire incompressible et aboutirent a I’équation de stabilité portant
leurs noms en donnant aux perturbations une forme d’onde sinusoidale.

En 1921, Prandtl mit en évidence 'effet déstabilisant de la viscosité. L’instabilité
menant a la transition débute avec la croissance de perturbations sinusoidales dont
I'existence fut mise en évidence par Schubauer et Skramstad pour des écoulements
incompressibles.

En 1929, Tollmien [117] élabora une théorie complete de I'instabilité de couche
limite. Ensuite, Schlichting [103] calcula amplification totale des fréquences les plus
instables. Les expériences de Schubauer et Skramstad démontrerent que les ondes
de Tollmien-Schlichting constituaient la premiere étape du processus de transition.

En 1938, Kiichemann développa la premiere théorie de stabilité linéaire en com-
pressible. Lees et Lin en 1948 apporterent une contribution théorique importante
en utilisant une théorie asymptotique et déduisirent des équations en fluide par-
fait des résultats fondamentaux reliés au « point d’inflexion généralisé ». Le prin-
cipe consiste a introduire de petites perturbations sinusoidales dans les équations
d’état, de continuité, de moment et d’énergie linéarisées afin de calculer le rang des
fréquences instables.

2.2.2 Les mécanismes de transition

Lorsque le nombre de Reynolds dépasse une certaine valeur critique, on observe
une transition de la couche limite laminaire vers la turbulence. Durant cette phase de
transition, les propriétés de la couche limite évoluent comme nous 'avons vu au pa-
ragraphe 2.1. Le phénomene est mis en évidence sur une plaque plane sur la Fig. 2.3.
On observe, pour le nombre de Reynolds critique Re, = 5 x 10°, un changement de
I’épaisseur de couche limite qui passe d'une loi d’évolution en x'/2 (couche limite
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laminaire) & une loi en 2%/® (couche limite turbulente). D’autre part, au-dessus du
nombre de Reynolds critique Re. (basé sur x, distance au bord d’attaque), des fluc-
tuations turbulentes apparaissent dans la couche limite et intensifient les échanges
de quantité de mouvement. La pente du profil de vitesse au voisinage de la paroi
augmente en entrainant un accroissement de la contrainte pariétale.

y &U/Vx)”z

! Rey =Uxv

Re~5.105

Fi1G. 2.3 — Transition de la couche limite sur plaque plane

Laburthe, qui étudie les phénomenes transitionnels dans des écoulements bi et
tridimensionnels, rappelle que la transition est un phénomene naturel qui apparait
dans la couche limite [72]. La zone de transition délimite deux régions de I’écoulement
aux caractéristiques bien distinctes :

— la partie laminaire, située en amont de la transition ou les particules présentent

des trajectoires prévisibles que I'on peut suivre individuellement,

— la partie turbulente, en aval de la transition, ou I’écoulement est plus désor-
donné.

La transition vers la turbulence se déroule généralement en plusieurs étapes :

— des ondes d’instabilités de faible amplitude apparaissent d’abord dans 1’écou-
lement laminaire,

— ces ondes se déforment et les lignes de vorticité associées a ces perturba-
tions adoptent une forme de fer a cheval et sont progressivement étirées par
I’écoulement,

— cette structure donne naissance a des instabilités secondaires. Des régions tur-
bulentes ou « spots turbulents » apparaissent en aval,

— la croissance puis la fusion de ces structures conduit a I’écoulement turbulent
dit pleinement développé.

Les ondes d’instabilités peuvent avoir différentes origines : amplification, au sein
de la couche limite, de perturbations provenant de I’écoulement extérieur, état de
surface ou vibrations de la paroi [8]. Lorsque ces perturbations possédent initialement
une amplitude faible, elles excitent les modes propres de la couche limite et prennent
la forme d’ondes convectées vers l'aval qui finissent par éclater en turbulence. Si
les perturbations initiales ont une amplitude importante, la turbulence apparait
rapidement a l'issue de phénomenes non-linéaires. Ce mécanisme, le bypass, ne peut
étre traité que par des criteres empiriques.
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Arnal [4] a également mené des études sur la transition de la couche limite. Il
a montré que les perturbations responsables du passage a 1’état turbulent peuvent
étre des ondes stationnaires (tourbillons de Gortler) ou progressives (instabilités de
Tollmien-Schlichting).

De nombreux auteurs se restreignent aux phénomenes linéaires qui représentent
néanmoins plus de 75% de la couche limite bidimensionnelle laminaire évoluant vers
un état transitionnel puis turbulent. Les résultats obtenus par la théorie linéaire
permettent une bonne approche pour cerner ’apparition de la transition. C’est la
seule méthode utilisant les résultats de calculs de stabilité qui donne la position de
la transition.

La réceptivité de la couche limite aux perturbations extérieures est un élément
important du processus de transition. Initialement, les perturbations extérieures sont
transformées en instabilités internes de la couche limite et prennent ainsi la forme
d’ondes appelées ondes de Tollmien-Schlichting (T'S).

Dans des écoulements relativement calmes, 'amplitude initiale de ces ondes
est insuffisante pour provoquer une transition immédiate. Les ondes TS doivent
d’abord s’amplifier dans la couche limite pour déclencher des effets non-linéaires
caractéristiques de processus de transition. De nombreuses études expérimentales
ont révélé que l'extension de la région d’amplification et par conséquent la locali-
sation du point de transition dépendent fortement non seulement de ’amplitude et
du spectre des perturbations extérieures mais aussi de leur nature physique.

Les observations expérimentales indiquent clairement que le processus de transi-
tion est sensible non seulement aux vibrations de parois et aux champs acoustiques
mais aussi qu’il est fortement affecté par la turbulence de ’écoulement libre. Le role
joué par ces différents parametres rend tres difficile la modélisation rigoureuse du
mécanisme de transition.

La transition sur plaque plane est I'une des plus documentées [32]. L’évolution
de I’écoulement moyen y est caractérisée par la déformation progressive du profil de
vitesse et par une diminution corrélative du facteur de forme H : sa valeur de 2.59
en régime laminaire chute a 1.4 en régime turbulent établi. Par ailleurs, le coeffi-
cient de frottement pariétal Cy augmente rapidement et I'épaisseur de quantité de
mouvement croit. Au contraire, I’épaisseur de déplacement §; n’évolue pas de fagon
monotone. L’évolution de ces différents parametres est représentée sur la Fig. 2.4.

Les configurations d’écoulement auxquelles nous sommes confrontés dans cette
étude sont plus complexes qu'un simple écoulement sur plaque plane. De nombreux
parametres susceptibles d’influencer la transition interviennent dans nos expériences.
On peut ainsi citer :

— les gradients de pression longitudinaux qui apparaissent avec la mise en inci-

dence des profils d’aile,

— le taux de turbulence de I’écoulement lié aux souffleries,

— la géométrie des maquettes. Le bord d’attaque des profils présente en effet des
rayons de courbure tres faibles et on peut des lors s’interroger sur les effets de
la courbure de la paroi,

— I’état de surface des profils. La précision de I'usinage des maquettes ou encore
les irrégularités de surface induites par la présence de parties amovibles et de
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F1c. 2.4 — Evolution des caractéristiques lors de la transition sur plaque plane

raccords ont sans doute un effet sur la transition.

Nous allons développer dans le paragraphe suivant I'influence de chacun de ces
parametres sur les mécanismes de transition. Pour une telle étude, un soin particulier
est accordé au montage, le découplage des différents parametres étant primordial.
Par exemple, les expériences destinées a étudier les effets d'un gradient de pression
sont menées en présence d’'un taux de turbulence extérieur tres faible, les maquettes
utilisées devant en outre présenter une paroi aussi lisse que possible.

2.3 Facteurs influencant la transition

2.3.1 Effets du nombre de Reynolds

Comme nous l'avons vu précédemment, le nombre de Reynolds est le parametre
de controle de la transition : au-dela d’une certaine valeur critique, la couche limite
laminaire devient turbulente. Trivialement, si le nombre de Reynolds de I’écoulement
croit, le point de transition de la couche limite se déplace donc vers I'amont. Ceci est
illustré sur la Fig. 2.5 par I’écoulement autour d’un cylindre circulaire de diametre
D. Pour les faibles nombres de Reynolds (Rep < 4.5 x 10°), la couche limite est
laminaire et décolle a un azimut de 80" par rapport au point d’arrét amont. Pour
des nombres de Reynolds plus élevés, la couche limite, plus résistante au gradient
de pression du fait de son passage a ’état turbulent, ne décolle qu’a un azimut de
120°. De la méme facon, sur un profil, I’état de la couche limite peut étre variable et
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va conditionner des décollements différents en fonction du nombre de Reynolds de

I’écoulement.

FiG. 2.5 — Ecoulement autour d’un cylindre. A gauche, régime laminaire ; a droite,
régime turbulent

2.3.2 [Effets des gradients de pression

De maniere générale, un gradient de pression positif a pour effet d’avancer le
point de début de transition et de réduire 1’étendue de la région de transition. La
transition a lieu & un nombre de Reynolds plus faible que dans une configuration
d’écoulement sans gradient de pression.

La couche limite laminaire peut décoller sous 'effet d'un gradient de pression
suffisamment élevé. Dans certaines conditions, la transition qui s’ensuit permet a
la couche limite de recoller. Il se forme alors un bulbe de décollement. Cet aspect
tres important nous concerne directement pour cette étude. Comme nous le verrons
par la suite, les bulbes sont fréquents au voisinage du bord d’attaque des profils
d’aile, en particulier les profils pour lesquels un pic de survitesse élevé apparait avec
Iincidence.

Les observations expérimentales des effets d’'un gradient de pression sur la transi-
tion ont essentiellement été réalisées pour des configurations d’écoulement présentant
un gradient de pression positif. Elles montrent que la formation et le développement
des ondes TS restent similaires a ce qui était observé dans le cas de la plaque plane
(sans gradient de pression) a la différence pres que les ondes T'S ont une amplitude
plus forte.

L’intensité du gradient de pression conditionne le développement ultérieur de ces
instabilités. Si celui-ci est modéré, les phénomenes sont qualitativement les mémes
que sur une plaque plane. En revanche, lorsque la couche limite laminaire est au voi-
sinage du décollement avant que la transition n’ait pris place ou dans le cas de bulbes
de transition, la description est différente. Les ondes restent d’abord assez longtemps
bidimensionnelles, elles sont ensuite perturbées mais de fagon tres réguliere : chacune
des ondes est pratiquement modifiée par la méme perturbation.

Le spectre de puissance de la vitesse (Fig. 2.6) fait ainsi apparaitre un pic bien
marqué correspondant aux ondes TS; on observe ensuite le développement d'un
spectre de raies avec des harmoniques et des sous-harmoniques du fondamental.
Le passage a la turbulence se réalise donc sans qu’il y ait vraiment, comme dans
le cas de la plaque plane, formation aléatoire et intermittente de spots turbulents.
La visualisation par fumée d’un bulbe de transition révele la formation périodique
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F1G. 2.6 — Transition avec gradient de pression sur un profil ONERA D placé dans
un écoulement & Rec = 3.2 x 10° [32]. Evolution temporelle de la vitesse pour
y = 0.5mm (a gauche). Evolution du spectre d’énergie de la fluctuation longitudinale
de vitesse pour y = 0.5mm (& droite)
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de structures tourbillonnaires dont I'axe est parallele a 'envergure. Les structures
s’apparient d’abord régulierement puis se désagregent pour engendrer la turbulence.

2.3.3 Effets de la turbulence extérieure et du bruit

Les souffleries utilisées dans le cadre de cette étude présentent un taux de tur-
bulence intrinseque qu’il est nécessaire de quantifier. Le taux de turbulence longitu-
dinale de la soufflerie Béton est de 0.5%, celui de la soufflerie VISU 01 est évalué a
Tu = 2%.

En présence d’un taux de turbulence de I’écoulement extérieur plus élevé, le début
de la transition se produit a un nombre de Reynolds plus faible. A titre d’exemple,
sur une plaque plane, pour un taux de turbulence de :

=0.2%

<u?>+<v>+<w?>
Tu =
302

le nombre de Reynolds Re, du début de transition est de l'ordre de Re, =
2.5 x 10%. Pour Tu = 1%, il vaut Re, = 0.8 x 10° et, pour Tu = 2%, il n’est plus
que de Re, = 0.1 x 10° [32].

Le spectre de la turbulence joue un role important et le taux de turbulence lui-
seul ne suffit pas a caractériser I'effet sur la transition, notamment a faible taux de
turbulence. En effet, aux faibles taux de turbulence, la perturbation est souvent un
mélange de turbulence et de perturbations acoustiques. Dans le premier cas, il s’agit
de variation de vitesse tridimensionnelle, rotationnelle, s’étalant sur un large spectre
alors que le bruit est une onde irrotationnelle plus ou moins plane. Si la fréquence
excitatrice est dans la gamme des ondes naturelles instables de la couche limite,
on observe une avancée tres prononcée de la transition. Si le taux de turbulence de
I’écoulement extérieur est trop élevé, il semble que les instabilités naturelles (ondes
TS) aient un role beaucoup moins important.

2.3.4 Effets de la courbure de paroi

Etant donné que nous considérons des maquettes de forme convexe, nous devons
étudier I'incidence d'une courbure de la paroi sur le nombre de Reynolds de transi-
tion. D’apres les expériences de Liepman [75, 76], l'effet de la courbure de paroi sur
la transition est faible. Ainsi, pour un écoulement a vitesse constante et pour des
rayons de courbure r tels que ‘571 = 0.0026, le nombre de Reynolds de transition est
pratiquement inchangé par rapport au cas de la paroi plane. Par contre, dans le cas
d’une paroi concave des effets significatifs sont observés.

D’une fagon générale, sur une paroi concave, la transition se produit a un nombre
de Reynolds plus faible que sur une paroi plane. D’apres les expériences de Liepman,
le processus de transition est le méme que sur paroi plane tant que ‘% < 0.00013. Si
% > (0.0013, il se forme un systeme de paires de tourbillons contrarotatifs longitudi-
naux appelés tourbillons de Gortler. Entre les valeurs “571 > 0.00013 et ‘571 < 0.0013,
un passage progressif de I'instabilité de type TS a celle Ae type Gortler est observé.
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Fia. 2.7 — Influence de la courbure de paroi sur le nombre de Reynolds de début de
transition, d’apres Liepman [75, 76]. Formation de tourbillons de Gortler dans une
couche limite laminaire sur paroi concave

Les tourbillons de Gortler induisent des vitesses secondaires et une variation trans-
versale importante des profils de vitesses, ce qui conduit a des conditions favorables
a l'instabilité de ’écoulement.

2.3.5 Effets des rugosités de paroi

La paroi n’est jamais parfaitement lisse ; elle comporte soit des aspérités qui cor-
respondent a une ondulation moyenne, soit des accidents locaux susceptibles d’in-
troduire un gradient local de pression et d’amener le décollement du fluide de la
paroi.

La paroi des maquettes testées en soufflerie présente des irrégularités de surface
telles que des tétes de rivets ou des raccords imparfaits entre deux parties mobiles.
De facon globale, I'effet des rugosités de paroi est d’avancer la transition, c’est-a-
dire de la provoquer a un nombre de Reynolds plus faible. Toutefois, il existe une
taille critique de rugosité en dessous de laquelle la position de la transition reste
inchangée. Lorsque la rugosité a une taille adéquate (paragraphe 2.5), le point de
début de transition est situé au voisinage immédiat de la rugosité locale mais si la
taille de rugosité est trop forte, on observe un surépaississement de la couche limite ;
assez loin en aval, tout se passe alors comme si la transition était déplacée en amont
des rugosités.

Les expériences fondamentales destinées a préciser le mécanisme de la transition
ont été réalisées avec des géométries simples. Klebanoff et Tidstrom [68] ont étudié
I'influence d’une rugosité bidimensionnelle créée par un fil de section circulaire collé
a la paroi perpendiculairement a 1’écoulement. Le role du fil dans le processus de
transition est de modifier localement I’écoulement en provoquant un décollement de
sorte que la couche limite ne retrouve ses caractéristiques de plaque plane lisse qu’a
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une certaine distance a 1’aval du fil. Il s’ensuit que la transition est avancée jusqu’a
un point tel que si les conditions de déstabilisation sont suffisantes (en plagant par
exemple un fil de taille importante) le point de transition se situe au voisinage du
fil. Klebanoff et Tidstrom indiquent également que le mécanisme d’instabilité est du
type ondes de TS.

Des essais ont été réalisés pour déterminer 1’évolution de la position de la tran-
sition lorsque 'on modifie les parametres du probleme. Ils ont montré que si 'on
augmente la vitesse ou le diametre du fil, la transition se déplace régulierement
vers I'amont. Dans le cas d’'une rugosité tridimensionnelle (bille collée a la paroi
ou élément de cylindre circulaire par exemple), le mouvement de la transition est
beaucoup plus brutal. Il existe un nombre de Reynolds au-dessous duquel il n'y a
pas d’effet sur la transition et au-dessus duquel la transition se place au voisinage
immédiat de la rugosité. Dans ce cas, il se forme derriere la rugosité un secteur
de turbulence dont 'angle au sommet est d’environ 10 a 15 (Fig. 2.8). On définit
un nombre de Reynolds Rep = % ou U, est la vitesse dans la couche limite non
perturbée a la distance y = k de la paroi. Pour un élément sphérique, le nombre de
Reynolds de transition Rej est de 'ordre de 500 a 600. Dans le cas d’éléments de

formes différentes, la Fig. 2.8 donne la valeur de Rej qui provoque la transition.
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Fic. 2.8 — Effet d’une rugosité tridimensionnelle isolée d’apres Von Doenhoff et
Braslow [35]

2.4 Le cas des profils NACA 0015 et ONERA D

Le nombre de Reynolds critique des profils testés (NACA 0015 et ONERA D),
évalué & Re. = 10°, est de I'ordre de grandeur de celui des essais dans la Soufflerie
Béton, ce qui va nous conduire, pour fixer la configuration, a déclencher artificiel-
lement la transition des le bord d’attaque. Dans la Soufflerie VISU, les nombres de
Reynolds sont d’environ 10°, ¢’est-a-dire inférieurs d’un facteur 10 aux nombres de
Reynolds critiques des profils étudiés.
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2.4.1 La transition sur le profil NACA 0015

La transition sur le profil NACA 0015 est relativement peu documentée. De
nombreux auteurs évoquent l'existence d’une région de décollement ou « bulbe de
transition » en proche bord d’attaque mais peu parmi eux le caractérisent avec
précision, ce qui nous a conduit a utiliser le logiciel Xfoil pour évaluer sa position et
son extension ; ce point sera développé au paragraphe 6.1.1.

Dans le cas d’un bulbe de transition, la transition de la couche limite laminaire se
produit apres le décollement. Le changement d’état de la couche limite aboutit a un
recollement : il se forme alors une zone de recirculation fermée qu’on peut visualiser
par l'utilisation d’enduits visqueux pariétaux (paragraphe 6.1.2)

Quelques caractéristiques du bulbe de transition sur le profil NACA 0015 sont
néanmoins fournies expérimentalement par Gilarranz et al. [49] ou par Mish et De-
venport [85].

Pour les essais de Mish et Devenport [85], les vitesses d’écoulement correspondent
a des nombres de Reynolds Rec = 1.17 x 108, proches de ceux que nous avons testés
dans la SoufHierie Béton. Le taux de turbulence de I’écoulement est relativement élevé
(Tuw = 4%), ce qui implique que la transition est décalée vers 'amont par rapport
a nos essais ultérieurs. A une incidence de 16", les auteurs estiment la position du
point de transition a z/C = 4% si I'incidence du profil est portée a 20, le point de
transition recule a x/C' = 5%. Les lieux des points de décollement, de transition et
de recollement sont reportés pour différentes incidences sur la Fig. 2.9.
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Fic. 2.9 — Lieux des points de décollement, de transition et de recollement sur le

profil NACA 0015 [85]

2.4.2 La transition sur le profil ONERA D

Les proces-verbaux d’essais de 'ONERA [15, 16, 17] documentent de fagon tres
détaillée le phénomene de transition sur le profil ONERA D. Celui-ci se traduit
par la présence d’un bulbe de transition en proche bord d’attaque. Ce bulbe pou-
vant étre mis en évidence au moyen de visualisations pariétales est schématisé sur
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la Fig. 2.10. Les essais ont été réalisés dans des conditions semblables a celles de
notre configuration expérimentale, sur un profil présentant un bon état de surface
et disposé dans une soufflerie dont le taux de turbulence est évalué a Tu = 1.5%.

Bo/be

e

Zone o'accomolation
de Venquif

F1G. 2.10 — Bulbe de décollement laminaire sur le profil ONERA D [16]

Le « plateau » isobare relevé sur les distributions de pression pariétale (Fig. 2.11)
est également un bon indicateur de la présence d’un bulbe. Le début du plateau
marque le point de décollement, la limite aval de ce plateau coincide avec la ligne
de transition ; enfin, le point de recollement, frontiere aval du bulbe, correspond a
une diminution accusée du gradient de pression adverse.

On constate également, sur la Fig. 2.11, que la taille du bulbe dépend fortement
du nombre de Reynolds de I’écoulement. A une incidence de 8", pour un nombre
de Reynolds de 0.75 x 10° (U, = 15m/s), le bulbe s’étend sur une région 1.7% <
x/C < 4.8%; pour un nombre de Reynolds de 2 x 10° (U, = 40m/s), son étendue
se limite approximativement a la région 1.9% < z/C < 2.4%.
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Fic. 2.11 — Influence de la vitesse amont sur les distributions de pression pour le
profil ONERA D placé a incidence 8" [17]

Les essais montrent par ailleurs que le comportement aérodynamique du profil
ONERA D change radicalement & partir d'un nombre de Reynolds de 10°. Pour
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Rec < 108, le profil est caractérisé par un régime « bulbe long » : I'étendue du
bulbe de décollement augmente avec l'incidence ; pour Rec > 10°, un régime « bulbe
court » s’installe (I’étendue du bulbe diminue alors avec l'incidence). En termes de
portance, le régime « bulbe long » se traduit par un décrochage aérodynamique tres
progressif alors que le phénomene est plus brutal pour le régime « bulbe court ».
Nous reviendrons plus en détail sur ce point dans le chapitre 8.

La Fig. 2.12 indique une diminution de la largeur du bulbe de décollement a
mesure que la vitesse et la valeur absolue du coefficient de pression pariétale au
bord d’attaque croissent. On observe également une remontée du bulbe vers le bord
d’attaque en fonction de ces mémes parametres.

2.5 Critere de transition

Le déclenchement de la transition par 'ajout de rugosités en paroi permet
d’éviter de procéder aux essais tantot dans des conditions de couches limites la-
minaires, tantot dans des conditions de couches limites turbulentes.

La position des points de transition sur le profil ONERA D n’a pas été préci-
sément établie mais pour les incidences supérieures a 8°, la transition de la couche
limite se produit pour z/C < 2% [17]. Des essais menés au LEA indiquent par
ailleurs que, sur le profil NACA 0015, la transition naturelle a lieu pour z/C < 5%.
Cette position varie bien entendu avec l'incidence et le nombre de Reynolds de
I’écoulement.

D’un point de vue pratique, dans le but de fixer la transition a une position
donnée, nous avons eu recours a un déclenchement artificiel de la transition par
ajout d’'une bande rugueuse en proche bord d’attaque des maquettes. L’utilisation
d’éléments de rugosités 2D ou 3D permet en effet, conformément a ce qui a été dit
au paragraphe précédent, de déclencher prématurément la transition de la couche
limite. Le probleme consiste a définir correctement la hauteur et la position de ces
rugosités.

Mc Cauley et al. [26] ont défini une taille de rugosité critique en dessous de
laquelle la rugosité n’a plus d’influence sur la position de la transition. Lorsqu’elle
est dépassée, la transition se déplace vers I'amont et atteint la rugosité.

A partir d’expériences réalisées sur une plaque plane, Arnal [3] arrive aux mémes
conclusions. Le déclenchement de la transition sur la plaque n’est effectif que sous
certaines conditions :

— la taille k des rugosités doit étre de l'ordre de grandeur de 1’épaisseur de
déplacement de la couche limite 0; en x) (position longitudinale de la bande
rugueuse),

— le nombre de Reynolds Rey,, basé sur 1’épaisseur de quantité de mouvement
de la couche limite 6, en xj, doit étre supérieur a une valeur critique établie a
200.

Ce critere de transition est adopté pour nos essais; il nous permettra

de déterminer la taille et la position des rugosités a appliquer a nos profils
de maniere a avoir un déclenchement effectif de la transition.
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Les rugosités utilisées sont des grains de carborundum. Le carborundum est le
nom courant du siliciure de carbone que 1’on trouve sous forme de poudre a différents
degrés de finesse. De formule chimique SiC, il s’obtient en chauffant, dans un four
électrique, un mélange de silice et de carbone :

S109 + 3C — SiC' +2C0

Presque aussi dur que le diamant, il est réfractaire (fondant vers 2500°C) et tres
inerte chimiquement a froid. Seul le fluor I'attaque. Il est utilisé pour la réalisation
de matériaux abrasifs (meules, papiers abrasifs, dallages) ou comme revétement
réfractaire des fours.

2.6 Conclusions

Une des problématiques de 1’étude est de connaitre les caractéristiques de la
couche limite sur laquelle nous agirons par l'intermédiaire du dispositif de controle
des décollements. Il est particulierement important d’avoir des informations sur ’état
- laminaire ou turbulent - de la couche limite car les conditions de la transition ont
un role déterminant sur les propriétés de celle-ci.

Les mécanismes de transition dépendent de nombreux parametres auxquels nous
serons confrontés dans notre étude (nombre de Reynolds, taux de turbulence de
I'écoulement, état de surface, courbure de la paroi, gradient de pression ... ).

En outre, au vu des résultats présentés dans ce chapitre, il apparait nécessaire de
fixer la transition en amont du controle, notre objectif étant d’agir sur le décollement
de la couche limite et non sur les mécanismes de transition. Les véritables effets des
actionneurs et leur efficacité en termes de controle des décollements ne pourront étre
évalués de maniere satisfaisante qu'une fois cette condition remplie.

Pour cela, 1’étude bibliographique, complétée par quelques essais en transition
naturelle de la couche limite, nous a permis de préciser la position du point de
transition sur les profils NACA 0015 et ONERA D pour la gamme de nombres de
Reynolds envisagée ; cette information est déterminante pour le positionnement des
rugosités sur l'aile car placées trop en aval, celles-ci deviennent inopérantes puisque
la transition naturelle s’est alors déja produite.

Dans le but de fixer le point de transition a une position donnée, nous avons choisi
le critere de transition établi par Arnal [3] et fournissant la hauteur des rugosités a
placer en paroi a partir de I’épaisseur de déplacement de la couche limite. Ce critere
sera appliqué a nos différentes configurations.



Chapitre 3

Revue bibliographique du controle
des écoulements

APréS avoir donné, dans une premiere partie, une définition précise du controle
des écoulements, nous proposons au lecteur un recensement des diverses stratégies
de controle existantes. Nous nous attacherons ici a répertorier les avantages et in-
convénients de chaque actionneur. Ce chapitre ne consiste pas pour autant a dresser
une liste exhaustive de tous les systemes de controle pouvant étre mis en place, mais
il permet de mieux situer les types d’actionneurs utilisés au cours de cette étude
parmi les différentes catégories existantes. Nous terminerons 'exposé par une re-
vue bibliographique des parametres de controle grace a laquelle nous essaierons de
mettre en évidence les parametres optimaux.

3.1 Introduction

Le controle des écoulements suscite de nombreux intéréts car il répond a des
exigences industrielles : amélioration de la sécurité des vols, de la manceuvrabilité,
augmentation du rayon d’action, réduction de la consommation de carburant. Les
enjeux sont donc considérables et ces objectifs industriels peuvent se traduire en
objectifs d’aérodynamicien : augmentation de portance, réduction de trainée (de
pression ou de frottement), recul de I'incidence de décrochage. Ces améliorations ne
peuvent généralement pas toutes étre acquises en méme temps. Toute la difficulté
du controle est alors de choisir le bon compromis et d’optimiser les performances
de I’écoulement. Une couche limite laminaire, par exemple, induit une trainée de
frottement plus faible qu’'une couche limite turbulente. Cependant, cette derniere
résiste mieux aux décollements. Ainsi, dans une configuration de couche limite la-
minaire décollée, la trainée de pression visqueuse est beaucoup plus importante que
si la couche limite turbulente, dans la méme configuration, était restée collée.

Si le controle « actif » (consommateur d’énergie) est un domaine de recherche
attractif, les applications opérationnelles de ce controle n’ont pas encore révélé de
bénéfices indiscutables. En effet, le gain apporté en augmentation de C, ou diminu-
tion de C, doit étre comparé a ce que nécessite I'actionneur en énergie (fluidique,
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mécanique ou électrique), mais également au cott de sa fabrication, de son encombre-
ment, de son poids et de sa maintenance. Ces contraintes peuvent expliquer que ces
systemes ne soient pas encore « populaires » dans I'industrie. Selon Poisson-Quinton
[92], auteur de nombreux travaux sur le controle des écoulements, les applications
de la plupart de ces concepts ont été jusqu’ici décevantes, faute d’une collaboration
indispensable entre chercheurs et ingénieurs des le stade de ’avant-projet de ’avion.
La recherche doit donc prouver que le controle « actif » est une étape incontournable
de I’évolution de I'aéronautique.

3.2 Définition du controle

3.2.1 Classification selon I’énergie consommeée

Gad-El-Hak [48] présente une classification du controle basé sur le mode de fonc-
tionnement de 'actionneur. L’actionneur est le dispositif mécanique, pneumatique,
électrique ou acoustique destiné a interagir avec 1’écoulement pour lui donner le com-
portement souhaité. Il distingue deux grandes stratégies de controle : le controle
passif et le controle actif.

Flow control
strategies

—

Feedforward

Edﬂpﬁw] E’h_\'sical model ] E}nnmical systems J Eptimal conrrol}

F1G. 3.1 — Classification du controle selon Gad-el-Hak [48]

Dans le cas du controle passif, le dispositif n’utilise pas d’apport extérieur d’éner-
gie. Il peut étre tres basique comme par exemple la forme du profil qui définit un
gradient de pression. Ce gradient peut étre favorable a une couche limite laminaire
(dP/dx < 0) sur une grande partie de la corde ou peut, au contraire, étre volon-
tairement défavorable (dP/dx > 0) pour provoquer une transition vers une couche
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limite turbulente. Le dispositif peut aussi étre constitué de parties amovibles comme
les volets hypersustentateurs de bord d’attaque ou de bord de fuite qui permettent
d’augmenter la trainée tout en retardant le décrochage lors des phases d’atterris-
sage. Il existe aussi des dispositifs plus complexes destinés, soit a provoquer les
transitions ou retarder les décollements de la couche limite comme les générateurs
de vortex (Fig. 3.2), soit a réduire la trainée de frottement des couches limites tur-
bulentes comme les « riblets » et les systemes « Large Eddy Break Up » (LEBU)
(Fig. 3.3). Les riblets sont des surfaces striées dans le sens de 1’écoulement, qui
orientent la couche limite turbulente dans une direction longitudinale afin de réduire
le cisaillement transversal. Les systemes LEBU sont des dispositifs destinés a casser
les grandes structures de la couche limite turbulente. Ces deux systemes permettent
d’obtenir des réductions de trainée de 7 a 8%.

~CONTROLLED
YORTICES

-UNCONTROLLED
TURBULENCE

Fi1G. 3.3 — Controle de la vorticité grace a des riblets ou des systemes LEBU

Dans le cas du controle actif, le dispositif nécessite un apport extérieur d’énergie.
Il peut s’agir d’'une énergie :

— pneumatique : soufflage, aspiration, jets pulsés, jets synthétiques,

— mécanique : parois mobiles, volets, becs,

— électrique : plasma froid (effet couronne)

Le controle actif est lui-méme subdivisé en deux catégories. Le controle prédé-
terminé qui s’effectue sans regard sur I'état de 1’écoulement et le controle réactif
qui permet d’agir en fonction de I’état de I’écoulement.

Pour ce dernier type de stratégie de controle, il est nécessaire d’utiliser des dis-
positifs actifs pouvant étre ajustés en temps réel. Dans cette configuration I'ac-
tionneur est piloté a I'aide d’une boucle de controle qui gere son action. Cette
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boucle est constituée de capteurs, situés dans 1’écoulement, qui fournissent des indi-
cations instantanées sur son comportement. Ensuite, ces informations sont traitées
en temps réel par un calculateur qui détermine le réglage adéquat de ’actionneur
afin d’améliorer certains aspects de 1’écoulement (retarder le décollement ... ).

Deux modes de fonctionnement sont alors possibles : la boucle ouverte (feedfor-
ward) ou la boucle fermée (feedback), selon 'agencement des capteurs et des filtres.
En boucle fermée, on impose au systeme une valeur consigne du parametre mesuré
et le systeme va annuler 1'écart par rapport a cette valeur en pilotant 1’action-
neur. La fonction de transfert de ce systéeme peut étre obtenue par quatre méthodes
différentes :

— adaptative, basé sur l'utilisation d’algorithmes visant a optimiser certains
parametres sans prendre en compte ’aspect physique du phénomene et les
équations de Navier-Stokes,

— modele physique ou I'on procede a une simulation d’un controle physique.
Ce procédé est utilisé seulement lorsque la physique du phénomene est bien
connue,

— systeme dynamique non linéaire, pour lequel le phénomene de turbulence
est décomposé en plusieurs modes dynamiques. Le but du controle est de
stabiliser ces modes,

— controéle optimal. Il s’agit du controle le plus rigoureux et le plus proche
des équations de Navier-Stokes. Cependant, la théorie du controle optimal
nécessite beaucoup d’informations et ne peut étre employée que dans des cas
simples.

Mettre en place une boucle de controle réactif n’est pas chose aisée. La principale
difficulté est de fournir des informations pertinentes sur ’état de 1’écoulement en
temps réel dans le cas d’applications expérimentales, voire industrielles (nombre de
capteurs, positionnement ... ).

3.2.2 Classification selon le nombre de Reynolds

Gad-El-Hak [48] propose également une classification qui permet d’orienter le
choix d'un dispositif en fonction du nombre de Reynolds. Cette classification, qui
aborde essentiellement les configurations d’écoulements collés, est basée sur ’état
de la couche limite; 'application du controle vise a réduire la trainée de frot-
tement. Gad-El-Hak distingue plusieurs plages de nombres de Reynolds :

— Re, < 10° : couche limite laminaire. Le frottement de la couche limite lami-

naire peut étre réduit par aspiration ou soufflage,

~ 10% < Re, < 4 x 10° : transition fortement probable. Le but est alors de

retarder au maximum cette transition au moyen de dispositifs de controle
actif ou passif,

— Re, > 4 x 10% : couche limite turbulente établie. Le but du contrdle est de

réduire la trainée de frottement de cette couche limite turbulente.

Dans cette derniere plage de nombres de Reynolds, on peut distinguer une sous-
classification du controle :
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— le controle du champ de vitesse moyen (modifications géométriques, riblets,
soufflage/aspiration par des orifices de tailles conventionnelles),

— le controle d’échelles ciblées de la turbulence. Ce dernier cas comprend le
filtrage des grandes échelles (LEBU) et les micro-systéemes électromécaniques
appelés MEMS (Micro-Electro-Mechanical Systems). Certains d’entre eux sont
par exemple destinés a supprimer le phénomene de bursting, décrit par Rob-
binson [100], qui se produit dans la région tampon de la couche limite et qui
serait responsable de 80% des contraintes de cisaillement. Il s’agit d’un réseau
de capteurs microscopiques associés a des micro cavités qui aspirent le fluide
de basse vitesse en région de proche paroi.

Capteurs

Ecoulement
Electronique  Actionneur

Fi1G. 3.4 — Structure d’'un MEMS

3.2.3 Classification selon ’écoulement

Poisson-Quinton [92] propose une classification reposant sur trois catégories
d’écoulement : I’écoulement potentiel, I’écoulement visqueux et 1’écoulement tour-
billonnaire. Cette approche concerne principalement la gestion par voie fluidique
des décollements.

— Le controle de 1’écoulement potentiel agit sur la portance et la trainée de
pression en fluide parfait. Il a pour objectif de modifier la circulation autour
de I'aile ou de 'aéronef. A PTONERA, en 1948, des expériences de soufflage au
bord de fuite d’un volet ont montré que la portance augmentait avec l'intensité
du soufflage. Cet effet de volet fluide est appelé effet « jet flap ». La poussée
vectorielle, qui consiste a orienter la direction des gaz en sortie de réacteur,
contribue également au controle de la circulation.

— Le controle de I’écoulement visqueux agit sur la trainée de frottement et permet
de conserver autant que possible les caractéristiques de I’écoulement théorique
potentiel. Le décollement de la couche limite sur I'extrados d’une aile crée une
zone de recirculation sur la paroi qui annule la dépression due a la vitesse de
I’écoulement potentiel. Il en résulte une perte subite de portance. Les méthodes
actuelles de controle passif mises en place pour éviter ce phénomeéne sont les
volets a fente qui provoquent un soufflage naturel de ’extrados. Les méthodes
actives reposent par exemple sur le soufflage tangentiel ou sur une action de
type « jet synthétique ».

— Le controle des écoulements tourbillonnaires permet d’accroitre la portance
dans certaines configurations. Les tourbillons créés par les apex des ailes en
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fleche aux grandes incidences engendrent des survitesses et des dépressions
portantes. Des dispositifs de soufflage destinés a créer de la vorticité sur le nez
du fuselage permettent d’accroitre la manceuvrabilité des avions de chasse aux
incidences élevées.

3.3 Recensement des méthodes de controle

Dans cette partie, nous effectuons une revue des méthodes de controle des écou-
lements. Cette liste, bien que n’étant pas exhaustive et se limitant au controle sur
voilures, permet néanmoins de mettre en perspective la diversité des moyens exis-
tants.

D’une maniere générale, on peut distinguer deux types de procédés :

— les parties mécaniques mobiles mises en place pour augmenter la portance en
modifiant la courbure de la ligne moyenne ou en augmentant la surface de la
voilure. Ces dispositifs permettent de modifier le gradient de pression et la
circulation autour de Iaile,

— les actionneurs agissant directement sur la couche limite de maniere a retarder
la position des décollements (vortex generators, actionneurs fluidiques).

Ces deux types d’action sont completement différents en termes de phénomenes

physiques mis en jeu mais la finalité est identique, a savoir augmenter les perfor-
mances aérodynamiques de aile.

3.3.1 Les adaptateurs mécaniques mobiles

Historiquement, les premiers dispositifs de controle des écoulements recensés sont
les dispositifs mécaniques. Il peut par exemple s’agir de becs de bord d’attaque ou
de volets de bord de fuite. Ces dispositifs hypersustentateurs utilisent les effets de
courbure de la ligne moyenne du profil. On peut distinguer les hypersustentateurs
qui intéressent le profil tout entier et ceux localisés soit au bord d’attaque, soit
au bord de fuite. Ces deux derniers sont en général conjugués et ont une double
fonction, car une fois sortis, ils augmentent la portance mais également la trainée,
qui est utilisée comme frein aérodynamique lors des phases d’atterrissage.

Ces dernieres années, avec le développement des technologies MEMS, les dispo-
sitifs mécaniques se retrouvent souvent sous la forme d’actionneurs piézo-électriques
interagissant avec les couches limites se développant sur les profils. Ils sont constitués
de fines lames dont 'extrémité est déplacée par un champ électrique ne nécessitant
que tres peu d’énergie. L’amplitude (inférieure au millimetre) et la direction de
la partie libre de la lame sont directement liées au voltage imposé. La gamme de
fréquence de ce type d’actionneur est assez large, et est généralement adaptée a la
fréquence propre des écoulements considérés.

3.3.2 Les générateurs de tourbillons

Une autre technique pour controler les décollements sur un profil consiste a
insérer dans la couche limite des générateurs de tourbillons ou vorter generators
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(VG) qui favorisent leur recollement en aval. Ces générateurs peuvent étre de deux
types. Il peut s’agir de générateurs de tourbillons mécaniques ou encore des généra-
teurs de tourbillons fluidiques.

Les générateurs de tourbillons mécaniques ou mechanical vortex generators
(VGM) ont des géométries variées. Ce sont des lames minces qui affleurent a la
surface du profil et viennent interagir avec la couche limite et induire le recollement.

7.

Forwards wedge Backwards wedge Counter-rotating Single rotation
vanes vanes

F1G. 3.5 — Exemple de géométries possibles de VGM, d’apres Ashill et al. ([5] et [6])

Contrairement aux adaptateurs mécaniques mobiles présentés dans la paragraphe
3.3.1, ces dispositifs présentent une géométrie fixe et s’ils s’averent tres efficaces pour
controler les décollements et améliorer les coefficients aérodynamiques d’un profil
[5] ou encore pour supprimer le buffeting [23], ils présentent 'inconvénient de ne
pouvoir étre désactivés. Ils peuvent donc étre a ’origine d’une trainée supplémentaire
indésirable et pénalisante. Pour remédier a ce probleme, une nouvelle génération
de VGM dits « rétractables » a vu le jour. L'ONERA / DMSE a développé un
actionneur fonctionnant sur ce principe (Fig. 3.6).

Amplificatenr de

deéplacement

Glisaay .
1 Motews

i”
Bati élecirigues Glissitre

FiG. 3.6 — Schéma de principe des VGM rétractables développés a 'ONERA /
DMSE [37]

Ce systeme peut étre installé a I'intérieur d’une aile et permet d’insérer dans
la couche limite des lames minces paralleles de hauteur variant entre 0.1mm et
2mm et espacées de 10mm. Des micro-moteurs pas a pas commandables via une
carte d’interface et un programme de commande permettent de déplacer les peignes
qui déforment les éléments elliptiques sélectionnés et font affleurer les lames. Afin
de s’assurer que les peignes et les lames ont le déplacement requis, le systeme est
équipé de deux capteurs capacitifs permettant de repérer la position de I'équipage
mobile par rapport au bati par rapport auquel il se déplace grace a deux glissieres.
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On rencontre deux types de générateurs de tourbillons fluidiques ou flui-
dic vortex generators (FVG ou VGF); ces actionneurs peuvent étre a soufflage
continu ou a soufflage pulsé (ou pulsed vortex generator jets, PVGJ). Le principe
de fonctionnement des VGF découlant de celui des VGM, I'axe des jets est incliné par
rapport a la paroi (angle d’incidence) et par rapport a la direction de 1’écoulement
(angle de lacet) de maniere a générer une vorticité similaire a celle induite par les
VGM. En fonction de I'agencement des orifices des VGF, il est courant d’utiliser les
termes de dispositifs co-rotatifs (angle de lacet constant 3) ou contra-rotatifs (angle
de lacet alterné 4+ et —[3).

Une action pulsée force périodiquement 1’écoulement a une fréquence caractéris-
tique et constitue une solution technologique moins cotiteuse, en termes d’énergie
[79, 83], qu'un controle continu étant donné que le débit de fluide injecté dans
’écoulement est plus faible. Toutes choses égales par ailleurs (parametres géométri-
ques et pression d’alimentation de I'actionneur), le coefficient de soufflage sera réduit
par utilisation d’un soufflage pulsé. D’autre part, pulser le soufflage permet de
tirer profit des temps de réponse de 1’écoulement. De facon tres schématique, il
est en effet possible de déduire des temps caractéristiques de recollement (apres
activation du controle) et de redécollement (apres désactivation du controle) une
fréquence minimale de soufflage permettant de maintenir en permanence 1’état collé
de I'écoulement.

En termes d’efficacité, la comparaison entre les deux modes d’action - continu
et pulsé - est délicate puisqu’elle peut étre réalisée pour des configurations mettant
en jeu des débits égaux ou des vitesses (rapport V R) égales. A débit fixé, la revue
bibliographique réalisée par Kostas et al. indique une nette augmentation d’efficacité
du controle par utilisation de jets pulsés. Ce résultat est néanmoins a nuancer car, a
débit constant, pour une méme configuration d’écoulement, un PVGJ présentera un
rapport V R plus élevé qu'un VGF continu. Des lors, il est nécessaire d’introduire un
autre parametre, le duty cycle A c’est-a-dire le rapport entre la durée de soufflage
et la période de fonctionnement de I'actionneur, pour caractériser le PVGJ.

Kostas et al. [69] ont montré que le taux de cisaillement, mesuré en paroi grace
a des films chauds, augmente de maniere monotone avec A. Il augmente également
sous les effets d’une augmentation du rapport de vitesses V' R. Par ailleurs, les auteurs
ont montré que les dispositifs contra-rotatifs induisent des taux de cisaillement plus
élevés que les dispositifs co-rotatifs fonctionnant dans les mémes conditions.

Certains auteurs comme Johari et al. [56] ou Tilman et al. [115] ont également
montré que le fait de « pulser » les jets augmente leur efficacité. En effet, un PVGJ
génere un tourbillon dont la circulation moyenne I' a une intensité double de celle
induite par un dispositif a soufflage continu fonctionnant a débit équivalent [115].

L’efficacité de ces dispositifs est conditionnée par la trajectoire du vortex qu’ils
génerent. Une intensité de soufflage trop faible (VR < 2) aura peu d’effets. Sur
un profil de type NACA 65-006 en fleche, McManus et al. [84] ont montré que le
coefficient de portance augmente de maniere monotone avec la vitesse des jets des
lors que le rapport V R est supérieur a deux. Cependant, cette tendance n’est plus
valable pour des vitesses de jets trop fortes; Tilman et al. ont en effet montré sur
un profil NACA 4412 qu’une augmentation trop importante du rapport V' R aboutit
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a une dissipation prématurée de la vorticité et a une perte d’efficacité des jets.
Idéalement, pour une efficacité maximale, les jets doivent rester confinés dans la
couche limite pour assurer une bonne persistance de la vorticité.

3.3.3 Les actionneurs fluidiques

Le principe de fonctionnement des dispositifs fluidiques repose sur 1'utilisation
d’'un écoulement secondaire controlant ’écoulement principal. On distingue les ac-
tionneurs fluidiques « continus » et les actionneurs de type instationnaire. Depuis
une dizaine d’années, I’étude des dispositifs fluidiques « instationnaires » a rencontré
un engouement certain aupres de la communauté scientifique et industrielle. En ef-
fet, ces actionneurs accroissent les possibilités d’utilisation et offrent plus de ma-
niabilité (on/off ). Deux modes d’action sont possibles : d’une part, les jets pulsés
et, d’autre part, les jets synthétiques®, caractérisés par un débit massique moyen
nul. Ces différents modes d’action fluidique possibles sont reportés sur la Fig. 3.7
décrivant, dans chaque cas, I’évolution temporelle de la vitesse du jet.

VA . .
jet continu
0 - t
jet pulsé
HREREE
jet synthétique
0% t

F1G. 3.7 — Les trois modes d’action fluidique possibles. Evolution temporelle de la
vitesse du jet

Les actionneurs fluidiques « continus »

Quel que soit le type d’injecteur utilisé, pour ce mode de controle, I’action - c’est-
a-dire le soufflage ou I'aspiration - est continue. Les premieres études d’aspiration et
de soufflage [10] de la couche limite remontent a 1930 environ. Il s’agit le plus souvent
de résultats obtenus sur des profils tres épais (pour des raisons d’aménagements
intérieurs a la maquette). Ces études ont été poursuivies pendant la Seconde Guerre
Mondiale, en particulier par les allemands sur des formes d’ailes en fleche. Elles ont
donné lieu a quelques réalisations poussées jusqu’aux essais en vol.

Le jet fluide, issu d’une fente de soufflage convenablement orientée par rapport
a la paroi, agit de plusieurs manieres :

! La désignation d’actionneurs ZNMF (Zero Net Mass Flux) est également répandue pour ce type
de dispositifs.
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— il communique de ’énergie cinétique a la couche limite qu’il réactive, suppri-
mant ainsi le décollement,

— il agit sur ’écoulement potentiel en accélérant, de proche en proche, les couches
fluides extérieures, d’ou un accroissement de la circulation, a égalité d’inci-
dence,

— il donne lieu a un effet de réaction qui engendre une composante propulsive et
une composante sustentatrice si la quantité de mouvement de 'air soufflé est
inclinée par rapport a la vitesse a l'infini.

Pour obtenir 'effet recherché par le soufflage, il faut communiquer au jet une
vitesse non seulement supérieure a celles des différents filets de la couche limite au
droit de 'actionneur, mais également supérieure a la vitesse locale de I’écoulement
potentiel [98]. Plus récemment, Viswanath et al. [119] ont montré qu’il était possible
de rattacher une couche limite décollée grace a un soufflage tangentiel a l'intérieur
du bulbe de décollement.

Le mode d’action de la fente d’aspiration est différent. La fente permet d’as-
pirer la couche limite ralentie par la viscosité. Si ’aspiration est suffisante, le décol-
lement peut étre supprimé. Elle agit en outre sur I’écoulement potentiel en donnant
naissance a des survitesses en amont qui augmentent la circulation. Des simulations
numériques [62] ont montré que, pour une aspiration perpendiculaire a la paroi en
proche bord d’attaque, des rapports de vitesses VR compris entre 1 et 20% per-
mettent d’améliorer les performances aérodynamiques d’un profil NACA 0012.

Le soufflage est plus facilement applicable que I'aspiration. Du fait des pressions
élevées, les conduites sont plus faciles a loger dans I’aile et les pertes de charge sont
plus faibles. Par ailleurs, 'obturation des orifices d’aspiration (par des insectes, des
particules en suspension dans I’air ...) constitue un autre point délicat en termes
d’avionnabilité.

Les actionneurs fluidiques « instationnaires »

Contrairement aux jets synthétiques dont le principe de fonctionnement pose
souvent, comme nous le verrons plus loin, des difficultés de conception, les action-
neurs de type « jets pulsés » sont une technologie bien maitrisée et la tendance
actuelle est a la miniaturisation de ces dispositifs par utilisation de composants
MEMS. Dans leur bilan consacré au développement d’actionneurs au Centre de Re-
cherche de la NASA a Langley, Schaeffler et al. [102] évoquent un actionneur COTS
(Commercial Off-The-Shelf) de type jet pulsé dont la fréquence peut étre ajustée
entre 5 et 200H z. Le duty-cycle est également variable (compris entre 20 et 100%)
ainsi que les amplitudes des vitesses en sortie (pouvant atteindre la vitesse du son).
Les mesures par anémométrie fil chaud réalisées sur ce jet pulsé (Fig. 3.8) indiquent
que le signal est de type créneau et que les temps de réponse de ’actionneur sont
de l'ordre du centieme de seconde.

Les caractéristiques de cet actionneur (en particulier, le temps de réponse, ’am-
plitude des vitesses et la fréquence) remplissent le cahier des charges pour que celui-ci
puisse étre utilisé dans des conditions de vol. Avec le développement des technologies
MEMS, ces dernieres années ont connu 1’émergence et le développement de micro-
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FiG. 3.8 — Evolution temporelle de la loi de commande, de la réponse du dispositif
COTS et de la vitesse du jet en sortie [102]

actionneurs (Fig. 3.9) dont les premiers essais de qualification et d’utilisation en
soufflerie [46, 47] sont encourageants. Les caractéristiques de 'actionneur s’averent
satisfaisantes ; en revanche, certaines améliorations doivent étre apportées en termes
de robustesse.

Orifice d’éjection (d = 200 microns)

77I=4mm

Orifice d’admission (500 microns x 500 microns

Fi1G. 3.9 — Schéma de I'actionneur Zip développé au LPMO de Besancon dans le
cadre du GDR CDD [46, 47]

Les jets synthétiques représentent la stratégie de controle la plus utilisée dans
la littérature récente. Plusieurs solutions technologiques sont envisageables pour la
conception de tels dispositifs, chacune d’entre elles présentant ses propres qualités
et inconvénients. L’excitation acoustique est un exemple de jet synthétique mais
il est également possible d’utiliser des systémes mécaniques (principe du piston se
déplagant dans une cavité) ou encore des systemes piézo-électriques.

— Les dispositifs acoustiques utilisent principalement des haut-parleurs et
offrent une large gamme de fréquence d’excitation de 1’écoulement. L’utilisa-
tion de haut-parleurs implique généralement des calculs de dimensionnement
de la cavité dans laquelle ils sont logés de maniere a augmenter les vitesses
produites en sortie d’orifices en adaptant la fréquence de résonance du haut-
parleur a la fréquence de Helmholtz de la cavité. Cette augmentation peut
étre considérable, celle-ci atteignant 290% dans les travaux de Bales [9]. Les
essais utilisant une excitation acoustique ont, pour la plupart, été réalisés a
des nombres de Reynolds tres faibles [51]; il est donc possible que ce type
de dispositif déclenche la transition de la couche limite. Par ailleurs, les ni-
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veaux sonores requis pour aboutir a un controle efficace des décollements sont
tres élevés (156 dB dans le cas de Ahuja et al. [1]), ce qui rend difficilement
envisageable toute application pratique.

De nombreux auteurs (Gilarranz et al. [49], Hites et al. [55], Soria et al. [67],
Rao et al. [97], Seifert et Pack [107]) font le choix d’utiliser « des systémes
mécaniques » pour générer les jets synthétiques. Ces dispositifs présentent
I’avantage de produire des amplitudes d’oscillation importantes qui dépendent
peu de la fréquence de 'actionneur, comme c’est le cas pour les mécanismes
piézo-céramiques par exemple. Ce découplage fréquence-amplitude rend plus
aisées les études paramétriques. Par ailleurs, ces dispositifs sont souvent logés
a l'intérieur des modeles, ce qui impose des maquettes de grande taille ou
des systemes mécaniques compacts. Inclure le générateur de jets synthétiques
a Uintérieur du profil (Fig. 3.10) permet de réduire les pertes de charge en
éliminant tout raccord pneumatique superflu. La gamme de fréquences offerte
par ces systemes est plus réduite que pour les actionneurs de type acoustique ou
piézo-électrique mais autorise néanmoins 1’utilisation de fréquences de quelques
centaines de hertz.

HIGH ENHANCEMENT

Low MOMENTUM
MOMENTUM FLUID

FLUID

‘ MIXING

PISTON

SYNTHETIC

Fic. 3.10 — Principe de fonctionnement du générateur de jets synthétiques mis en
place par Gilarranz et al. [49]

— Les dispositifs piézo-électriques sont une autre alternative pour générer

des jets synthétiques. La fréquence de résonance des disques piézo-électriques,
typiquement de l'ordre du kHz [28], est en général bien au-dela des fréquences
typiques des écoulements a controler, ce qui constitue I'inconvénient majeur de
tels systemes. Il est évidemment possible de les utiliser sur une large gamme de
fréquences mais les performances de ’actionneur, en termes de vitesse, chutent
rapidement des lors que la fréquence d’utilisation differe trop de la fréquence
de résonance. Ces dispositifs ont été testés avec succes a faibles nombres de
Reynolds, sur des micro-drones [87] en soufHeries, ou numériquement, a des
nombres de Reynolds plus représentatifs des conditions de vol [36].

Récemment, un nouveau type de jet synthétique a hautes vitesses d’éjection, le
sparkjet, a été mis au point [52]. Ne contenant pas de parties mécaniques, ce
micro-actionneur est capable de délivrer des jets d'une vitesse comprise entre
600 et 950m/s a des fréquences de plusieurs centaines de hertz. Le principe
de fonctionnement, décrit sur la Fig. 3.11, repose sur le chauffage d’un petit
volume d’air contenu dans la cavité de I'actionneur par I'intermédiaire d'une
décharge électrique entre deux électrodes. Les performances de ce type d’ac-
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tionneur, dont 'ONERA développe actuellement un prototype [25], sont pro-
metteuses et rendent envisageables des applications de controle sur des couches
limites supersoniques. Les caractéristiques des sparkjets sont séduisantes ; leur
principal intéret est qu’ils ne nécessitent pas de systemes mécaniques souvent
tres coliteux en énergie.

Orifice '—_\‘,’_—
Electrode de masse L
*(Céramique
\11\ \ Phase 1: Phase 2: Phase 3:
Cavité " W Anode Energy deposition  Discharge Recovery

F1G. 3.11 — Schéma de principe des sparkjets [25]

3.3.4 Les actionneurs de type « électro-fluido-dynamique »
et électro-magnétiques

On distingue les actionneurs de type « électro-fluido-dynamique » (EFDYN), en-
core appelés actionneurs de type « plasma », et les actionneurs électro-magnétiques

Les dispositifs de type « plasma » reposent sur l'effet couronne qui consiste a
imposer un champ électrique important entre deux électrodes de facon a générer un
plasma de surface. Dans certaines conditions, le champ induit un vent ionique au
voisinage de la paroi. On distingue plusieurs types de décharge, selon I'intensité du
courant et la puissance électrique. Le régime souvent utilisé lors de ces études [71] est
le régime stable, dit high spot, caractérisé par des effets lumineux, une intensité I <
3mA par metre d’électrode et une puissance P ~ 2kW par metre carré de plasma.
Le comportement et la nature de la décharge high spot dépendent des conditions
atmosphériques, de la géométrie des électrodes et du matériau sur lequel le plasma
froid est créé. L’interdépendance de ces parametres est complexe et mal connue a
ce jour. Par exemple, 'effet de 'humidité relative de ’air dans le cas d’une paroi en
plexiglass est inversé lorsque la paroi est en verre.

Anode Cathode

F1G. 3.12 — Schéma de principe de l'actionneur EFDYN
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Pour des configurations ou 1’écoulement présente naturellement un décollement
au bord de fuite (rampe inclinée de 15°, profil épais en incidence), il a été prouvé
qu’il est possible de piloter le décollement grace a ces méthodes. La Fig. 3.13 illustre
cette efficacité : lors de la mise en route de 'actionneur EFDYN, le décollement de
couche limite est retardé de maniére importante.

{i

8 8 8 &8 3 8 3 &

g

F1G. 3.13 — Lignes de courant de 1’écoulement autour d’un profil NACA 0015 pour
Usx, = 25m/s et pour une incidence o = 19.8". A gauche, I’écoulement n’est pas
controlé. A droite, une décharge est appliquée, les parametres de controle étant les
suivants : C), = 2.5% et F'* = 0.4 [86]

Les performances aérodynamiques du profil s’en trouvent alors considérablement
modifiées. Post et Corke [93] établissent un recollement complet de la couche limite
sur un profil NACA 66-018 pour des incidences allant jusqu’a 8° au-dela de I'incidence
de décrochage. I’augmentation subséquente de la finesse C,/C,. est chiffrée a 400%.
Ce gain s’explique pour deux raisons :

— la portance est augmentée jusqu’a une certaine valeur seuil au-dela de laquelle
tout apport de puissance complémentaire ne provoque pas d’augmentation
significative de la portance;

— la trainée diminue linéairement avec I’amplitude de I’actionneur, méme au-dela
de la saturation en portance.

Pour ces études, les nombres de Reynolds traités restent faibles, de 'ordre de
10%, la limitation provenant essentiellement du fait que la vitesse du vent ionique
créé par l'actionneur EFDYN excede difficilement 8m/s, valeur faible comparée aux
vitesses en vol.

Les actionneurs EM imposent, quant a eux, d’agir dans un milieu conducteur
(eau de mer par exemple). L’agencement des électrodes permet de générer une force
électro-magnétique dans le sens de ’écoulement [121] ou encore perpendiculairement
a la paroi [19]. Dans les deux cas, la force créée peut favoriser le recollement de la
couche limite, ou du moins, prévenir son décollement.

Sur une plaque plane, les expériences de Weier et al. [121] mettent en évidence
une forte accélération de I’écoulement en proche paroi de la plaque si I'intensité des
forces électro-magnétiques appliquées est suffisamment importante. Un retard du
décollement est par conséquent observé dans le cas de la plaque plane en incidence.
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Fi1G. 3.14 — Principe de fonctionnement de l'actionneur EM, basé sur la force de
Lorentz : la force électro-magnétique générée est perpendiculaire a la paroi [19]

3.4 Les parametres de controle

Le controle des décollements étant une thématique tres en pointe depuis plusieurs
années, de nombreuses données, expérimentales et numériques, sont disponibles dans
la littérature. Passer en revue ’ensemble des articles traitant du controle s’avérerait
bien trop long et fastidieux tant les champs d’application sont vastes. C’est pourquoi
nous nous proposons de mener, dans cette partie, une revue « sélective » des articles
relatifs au controle des décollements sur des profils d’aile, a la maniere de Greenblatt
et al. [51]. Une partie du bilan dressé par Greenblatt et al. est reprise et complétée
dans le but d’extraire les aspects communs a chacune des études présentées. Nous
nous attacherons en particulier a mettre en évidence les parametres de controle opti-
maux et a comparer les gains, en termes de performances aérodynamiques, apportés
par chaque systeme.

Les tableaux 3.1, 3.2 et 3.3 contiennent une sélection représentative d’expé-
riences et de simulations consacrées au controle des décollements sur des profils
d’aile. Dans la mesure du possible, les données des différents auteurs ont été unifor-
misées. Les parametres de controle sont donc les suivants :

— localisation de l'actionneur : z/C,

— fréquence adimensionnée : F" = (foontrote X XBr)/Uso,

— intensité : C), = 2 X (Sactionneur/Sref) X (VR)?

La corde du profil est notée C' et x désigne la distance au bord d’attaque. La
fréquence de 'actionneur est notée f.onitrore, Xpr désigne la distance entre ’action-
neur et le bord de fuite de 'aile. Sycionnenr désigne la surface totale des orifices
d’éjection de I'actionneur, S,.r une surface de référence (pour un profil, on peut par
exemple choisir la surface alaire) et V R le rapport entre la vitesse en sortie d’action-
neur et la vitesse de I’écoulement amont. Pour cette derniere définition, il existe des
variantes ou la vitesse de référence est celle au droit de ’actionneur, celle-ci pouvant
atteindre 2 a 2.5 fois la vitesse amont de 1’écoulement.

Sont reportées dans les tableaux différentes informations concernant les essais :
nombre de Reynolds, fréquence réduite F'*, intensité C, et position /C' du controle,
gains aérodynamiques obtenus (augmentation de portance) et pour lesquels les deux
grandeurs, AC, 4, €t AC,, sont définies sur la Fig. 3.15.

Ces tableaux indiquent que les études traitent d’une grande variété de profils,
néanmoins les profils épais (e/c > 15%) sont davantage représentés. Une autre
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Fia. 3.15 — Définition des grandeurs utilisées dans les Tab. 3.1, 3.2 et 3.3

constatation immédiate est que la quasi-totalité des essais ont été réalisés pour
des faibles nombres de Reynolds (Rec < 10°). Par ailleurs, dans la plupart des cas,
'actionneur est placé en proximité du bord d’attaque (x/C < 10%).

3.4.1 La fréquence

Nous sommes confrontés a la difficulté de 'adimensionnement de F*. Certains
auteurs utilisent la corde comme longueur adimensionnante (F* = f x C/Uy),
d’autres font apparaitre l'incidence du profil (F* = f x C sina/Us) dans la défi-
nition de F. Il semblerait que I'on tend & s’accorder sur la définition suivante :

F+ = (fcontrole X XBF)/UOO
Xpr désignant la distance entre 'actionneur et le bord de fuite de Taile.

Cependant, pour une certaine catégorie de profils, le choix de Xgpr comme lon-
gueur de référence peut étre inadapté, la longueur du bulbe de décollement Xpg
s’avere alors étre une bonne alternative.

S’ajoutent a cette premiere difficulté, les implications en termes pratiques pour
la mise en ceuvre en soufflerie du soufflage instationnaire. On se heurte en fait aux
limitations technologiques des actionneurs. En effet, compte tenu des tailles des
maquettes, pour une fréquence adimensionnée donnée, les fréquences physiques mises
en jeu sur nos maquettes seront supérieures d’au moins un ordre de grandeur a celles
appliquées sur une voilure a échelle 1.

Dans la plupart des études, les fréquences réduites optimales F'* sont comprises
entre 0.3 et 4. Certains auteurs, en particulier Amitay et al. [2] et Smith et al. [111]
suggerent néanmoins que le controle a des fréquences réduites plus élevées (F* = 10
ou F* = 20) peut étre efficace. L'effet du parametre F'* sur le coefficient de portance
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Viets et al. [118] - 0.1 0.4,0.5 Elément mécanique tournant 19.5 - - .
Huang et al. [61] - 0.034 0.94 115db en sortie de fente 15 30 140 3
Neuberger [51] % NACA 0015 0.2-0.4 0.4-2.6 Ruban vibrant : 10-20 42 86 5
Wygnanski [89] Wortmann 0.2 0.3-1.8 u'/Uyx = 0.5 — 5% 10-60 9.4 70 =
Bar Sever [11] LRN(1)-1010 0.15  0.7-2.7 Fil oscillant (amplitude -1 12 39
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Hsiao et al. [59] NACA 633-018 0.3 0.1-10 65dB en sortie de fente 1.25 3 47
Chang et al. [27] NACA 633-018 0.3 14 Fente C,, = 0.02% 1.25 22 83
0.3 4.0 Fente C, = 0.01% 1.25 22 83
Seifert et al. [104] IAI P255 0.2 2 « Flaperon » 8 8.4 140
NACA 0015 0.15 2 C, =0.8% 75 63 68
(w/flap)
Zhou et al. [128] 0.66 1 Volet de bord d’attaque 0 - 70
Hsiao et al. [60] NACA 633-018  0.31  0.35-0.5 1.25 - 30
incidences élevées
Seifert et al. [105] NACA 0015 03 06 C, =0.1% 0 21 92
Darabi [51] Profil avec volet  0.3-0.9 2 C,=(32,27% 0 63 90
PR8-40(IAI) 0.17  1.75 C, =0.015% 70 40 20
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SPCA-1 0.15 2 C, =0.8% 75 60 110
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d’un profil NACA 0015 (Fig. 3.16) est donné sur la Fig. 3.17. Deux types de controle
y sont testés, un soufflage synthétique au bord d’attaque (pour un angle de déflexion
nul du volet de bord de fuite) et un soufflage synthétique au niveau du volet de bord
de fuite, celui-ci étant braqué a 6 = 20°.

x/c=075

h
-ﬂ, Flap j
Shouder =—=——t__i"_
LE Slot
Slot
\ / :
—\

([ __ settling chamber

F1G. 3.16 — Schéma du profil NACA 0015 utilisé par Seifert et al. [105] : position
des fentes de soufflage

o= 16 -22° 8 0°, LE Exmtatlon

/////
/////////

a=0° 8=20° Flap Excitation %
0.6
0 0.

F1G. 3.17 — Variations du coefficient de portance d’un profil NACA 0015 en fonction
de la fréquence d’excitation au bord d’attaque et au niveau du volet de bord de
fuite. Le nombre de Reynolds varie entre 0.15 x 10% et 0.6 x 10°, le coefficient de
soufflage C), est fixé a 0.08% [105]

\O

La Fig. 3.17 indique que la gamme d’excitations les plus efficaces est approxima-
tivement 0.5 < F'* < 1.0. pour ce profil. On constate également que 'efficacité du
controle ne dépend pas du nombre de Reynolds, méme pour Rec = 0.15 x 10, ce qui
indique que I'état de la couche limite en amont n’affecte pas de maniere significative
la valeur de F'" optimum. Une gamme de fréquences plus large, 0.5 < F+ < 10, est
présentée, pour le méme profil, sur la Fig. 3.18 pour deux valeurs différentes de C),.
L’observation précédente est confirmée : des fréquences F© = (O(10) n’ont aucun
effet sur la valeur du coefficient de portance.

Bien que traitant d'un profil différent (aile équipée d’un bec de bord d’attaque),
les travaux de Zhou et al. [128] permettent d’aboutir a un résultat similaire. L’effica-
cité du controle (en termes de AC,), maximale pour une fréquence F'* = 1, diminue
graduellement pour s’annuler lorsque F'* est de I'ordre de 10. Une augmentation de
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04
Effect of Reduced Frequency F' on Lift |
NACA 0015: Re=200,000, LE Excitation
a=16°
0.3

+ Cp=0.2%
" Cu=1.2%

AC,

0.2

Fi1G. 3.18 — Influence de la fréquence d’un controle en bord d’attaque sur le coefficient
de portance d'un profil NACA 0015 [50]

C, a pour effet d’agrandir la bande de fréquences efficaces (0.5 < F'* < 3) mais le
comportement général demeure inchangé.

Les simulations numériques de Wang et al. [120] corroborent ces informations.
Les calculs RANS, utilisant un modele de turbulence k — €, menés sur un profil
NACA 633 — 018 indiquent qu’au-dela d’une fréquence optimale 1.5 < F'* < 2, les
coefficients aérodynamiques de I'aile ne sont que peu affectés par le controle.

3.4.2 L’intensité (niveau d’excitation)

Les tableaux 3.1, 3.2 et 3.3 indiquent que les amplitudes optimales de controle
se situent approximativement dans une gamme 0.01% < C, < 3%. Traduites en
termes de vitesses, pour des tailles « raisonnables » d’orifices de controle (typique-
ment de 'ordre de 1mm), ces valeurs indiquent que I’actionneur doit pouvoir délivrer
des vitesses comprises entre 10 et 300% de la vitesse de I’écoulement.

En général, une fois la fréquence de controle établie pour une valeur seuil (mini-
male) du coefficient de soufflage C),, toute augmentation d’intensité supplémentaire
n’aura que peu d’effets sur la valeur de AC, ,,q,. Pour illustrer cette affirmation, deux
exemples sont donnés pour les profils NACA 0015 et NACA 0012 sur la Fig. 3.19.

Sont reportées sur cette figure les polaires de chaque profil pour I’écoulement
non controlé et pour deux intensités de soufflage (C, = 0.1% et C,, = 1.3%). La va-
leur du C, 4, est augmentée pour les deux ailes mais les effets les plus importants
s’observent sur les gains de portance AC, apres le décrochage. On note également
qu’augmenter le coefficient €, d'un ordre de grandeur n’aboutit qu’a une augmen-
tation de 20% du C ey

Une comparaison du AC, ., obtenu grace a une excitation périodique et un
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FiG. 3.19 — Comparaison d'un controle par jets synthétiques au bord d’attaque d’un
profil NACA 0015 (a) et d’un profil NACA 0012 (b) pour deux niveaux d’excitation
[51]

soufflage continu au bord d’attaque est proposée pour les deux profils sur la Fig. 3.20.
Pour des C,, < 2%, le souflage continu n’a pas d’effets bénéfiques notables sur la
portance ; au contraire, dans le cas du profil NACA 0012, il peut méme la dégrader.
A 'opposé, une simple excitation périodique a C, >~ 0.01 —0.1% permet un gain de
portance important.

Dans certains cas, 'efficacité du controle diminue avec le C,,. Comme on peut le
noter sur la Fig. 3.20, dans le cas du profil NACA 0015 controlé a F+ = 0.6, le gain
de portance sature pour C, = 0.08% et décroit si I'intensité du soufflage dépasse
cette valeur.

Pour le NACA 0012, C, 4, augmente de maniere monotone ave l'amplitude
d’excitation mais les effets du controle périodique se rapprochent de ceux du soufflage
continu pour C, > 3%.

Les effets d'une augmentation de C),, a fréquence fixe, ont été illustrés sur un
profil d’aile grace a des tomographies par McCormick [82]. Ces visualisations sont
reportées sur la Fig. 3.21. On observe que :

— pour C, = 0, I"écoulement est décollé; on note une émission de structures
tourbillonnaires dans la couche de cisaillement,

— pour C,, = 0.5%, trois tourbillons sont convectés le long de la corde du profil,
leur fréquence est imposée par la fréquence de I'actionneur,

— pour 1% < C,, < 1.5%, 'écoulement est attaché, ce qui correspond au mode
de fonctionnement optimal du controle,

— pour 4% < C,, < 6.8%), le sens de rotation des structures tourbillonnaires est
inversé, le coefficient de soufflage est trop élevé.
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F1G. 3.20 — Comparaison d’un controle par jets synthétiques au bord d’attaque et
d’un soufflage continu pour (a) un profil NACA 0015 placé a incidence o = 22 et
(b) un profil NACA 0012 [51]

3.4.3 La position de ’actionneur et 'orientation des injec-
teurs

Dans la grande majorité des cas, le controle doit étre appliqué a proximité du
point de décollement. Néanmoins, il n’existe pas de regle générale précisant la po-
sition relative du controle (légeérement en aval ou plutot en amont) par rapport
au point de décollement. Il apparait qu'une excitation imposée a proximité du bord
d’attaque (z/C < 10%) est efficace pour une grande variété de profils (voir Tab. 3.1,
3.2 et 3.3).

Hsiao et al. [59] ont étudié les effets d'un soufflage périodique sur un profil épais
NACA 633-018 pour plusieurs incidences apres le décrochage. La position de I'ac-
tionneur varie entre x/C = 1.25% et x/C = 13.75%. L’augmentation de portance
AC, est maximale pour un controle placé en proche bord d’attaque (z/C = 1.25%)
alors méme que les décollements naissent au bord de fuite du profil. Ce gain est
divisé par deux si actionneur est positionné a x/C' = 6.25% et s’annule pour un
controle a x/C' = 13.25%. Etant donné les incidences élevées de la configuration, on
suppose que le décollement de couche limite se produit en proche bord d’attaque, ce
qui amene a la conclusion qu’un actionneur est plus efficace s’il est placé en amont
des décollements.

Kumar et Alvi [70] aboutissent a des conclusions similaires a partir d’expériences
réalisées sur une rampe divergente. Plusieurs rangées d’actionneurs (de type micro-
jets) réparties sur la rampe sont activées individuellement en fonction de la position
du décollement. Les essais indiquent que D'efficacité du controle augmente si 'action
est proche du décollement. Un coefficient de souflage minimal est requis lorsque 1’ac-
tionneur placé directement en amont du décollement est activé. Nous reviendrons
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F1G. 3.21 — Mise en évidence par tomographies de I'influence de I'intensité du souf-
flage dans le cas d’un controle par jets synthétiques au bord d’attaque d’un profil
d’aile [82]
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plus longuement sur ces résultats au paragraphe 5.1.1; les conclusions relatives au
positionnement optimal de l'actionneur seront en effet reprises dans le cadre de
I’étude sur le profil ONERA D.

Un autre parametre pouvant étre modifié est l'orientation du jet synthétique.
Hsiao et al. varient ’angle d’incidence de la fente entre 160° (presque directement
dans le sens de I’écoulement a incidence nulle) et 100” (presque verticalement) sans
observer d’effets notables sur les valeurs de portance mesurées.

Les travaux de Smith et al. [111], basés sur un profil d’aile obtenu & partir d’un
cylindre caréné (Fig. 3.22), sont intéressants dans la mesure ou ils permettent de
découpler les parametres « position » et « angle de soufflage ». La position de la
fente varie grace a une simple rotation du cylindre (c’est-a-dire du bord d’attaque
du profil) autour de son axe principal alors que son angle par rapport a la surface
de la maquette est maintenu constant. Ils observent que, dans une gamme comprise
entre /C = 1% (intrados) et z/C = 10% (extrados), la position de la fente n’a
qu'une légere influence sur la finesse C',/C, du profil.

Sens de I'écoulement

—>

Carénage

/ /

Fente de souffl

Cylindre

F1a. 3.22 — Configuration expérimentale de Smith et al. [111]

Méme si de nombreux angles de controle apparaissent dans la littérature (souf-
flage tangentiel a 0°, soufflage oblique a 45°, soufflage a 90" perpendiculaire a la
paroi et méme soufflage a contre-courant), il existe peu d’articles dans lesquels sont
étudiés les effets d'une variation de I'angle de soufflage sur une configuration donnée.
En fait, le jet en sortie des actionneurs étant rabattu par I’écoulement transverse,
I’angle initial est peu important. Expérimentalement, excepté grace a certains arti-
fices de conception [111], la difficulté de mise en place d’une telle étude paramétrique
réside essentiellement dans le fait qu’a chaque angle de soufflage doit correspondre
un actionneur, voire une maquette.

3.5 Conclusions

Il apparait au travers de ce chapitre que de nombreux systemes de controle ont
été étudiés a ce jour. Les besoins actuels de I'industrie aéronautique tendent plutot
vers des systemes amovibles, de conception relativement simple et peu énergétiques
en termes de cotut de controle. De ce fait, les dispositifs fluidiques semblent les plus
appropriés aux revendications des constructeurs. L’étude bibliographique des pa-
rametres de controle optimaux montre, par ailleurs, que des progres sont a réaliser
en termes de conception d’actionneurs : une grande majorité de ceux utilisés actuel-
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lement ne satisfont pas pleinement aux cahiers des charges établi par les aérodyna-
miciens.

Les actionneurs utilisés pour nos différentes configurations ne permettent pas de
tester les parametres de controle optimaux mis en évidence par cette revue biblio-
graphique. Le systeme mécanique testé autorise des fréquences de fonctionnement
comprises entre 20 et 120Hz alors que la bande passante des haut-parleurs présentés
au paragraphe 5.4 est de [150Hz ;20kHz]. A titre d’exemple, pour un actionneur placé
au bord d’attaque, la plage de fréquences [f; ;f2] & balayer serait comprise entre :

— pour la Soufflerie Visu, F'* = w =1= fi=06Hz

— et, pour la Soufflerie Béton, 't = % =1= fo, =142Hz

Cette limitation existe aussi pour les vitesses de controle, en particulier dans la
Soufflerie Béton ; nous ne disposons pas, a ’heure actuelle, d’actionneurs capables
de générer des jets de vitesse Uj; = 3 X Uy = 180m/s a une fréquence de 170H z.

Les coefficients de soufflage effectivement appliqués a nos différentes configura-
tions (tous types d’actionneurs et de maquettes confondus) sont compris entre 0.03%
et 3.7%, ce qui est tout a fait compatible avec la plage de C,, optimaux obtenue a
partir de la revue d’articles.

Le dernier parametre, le positionnement de 'actionneur par rapport au décol-
lement est sans doute le moins contraignant méme si, comme nous le verrons au
chapitre 8 pour le profil ONERA D, I'implantation d’un dispositif de controle en
proche bord d’attaque n’est pas chose aisée (compte tenu des faibles rayons de
courbure et de la faible épaisseur du profil dans cette région).



Chapitre 4

Configurations et moyens
expérimentaux

CE chapitre est relatif a la présentation des outils expérimentaux ayant permis
la réalisation de cette étude. Les installations et les différentes maquettes testées
sont décrites dans les deux premieres parties. Sont ensuite détaillés les divers outils
métrologiques mis en ceuvre. Enfin, une synthese des essais réalisés est présentée
dans une derniere partie.

4.1 Dispositif expérimental : les souffleries

4.1.1 Les souffleries

L’ensemble des essais présentés dans ce mémoire ont été réalisés dans la Soufflerie
Béton et la soufflerie de visualisation VISU 01 du Laboratoire d’Etudes Aérodynami-
ques dans les locaux de I’Ecole Nationale Supérieure de Mécanique et d’Aérotechni-
que de Poitiers.

La Soufflerie Béton (Fig. 4.1) est une soufflerie & retour dont ’encombrement
total est de 45 x 15m? pour une hauteur de 7m. Les dimensions confortables de sa
veine d’essais (2.4 x 2.6 x 6m?) autorisent 'emploi de maquettes de taille importante.
Elle est équipée d'un moteur de vitesse 1500tr.min~! d’une puissance de 250kW
entralnant une hélice six pales par l'intermédiaire d'un réducteur. L’hélice, d'un
diametre de 5m, a une vitesse de rotation constante d’environ 517¢tr.min~'. Le calage
(variable) en incidence des pales permet les variations de vitesse de ’écoulement
dans la veine (vitesse maximale U, = 60m.s™1). La chambre de tranquillisation
est équipée d'un nid d’abeilles (maille carrée de 50mm de coté) et de deux grillages
(mailles carrées de 6 et 4mm de coté). Le rapport de contraction entre la section
de la chambre de tranquillisation et la section de la veine d’essais est de 1'ordre de
sept. Par ailleurs, des grilles de respiration placées en sortie de veine permettent de
maintenir la veine a pression atmosphérique.

La SoufHerie VISU 01 est une soufflerie de type Eiffel. La longueur de la veine
d’essais (7.3m) représente environ 50% de la longueur totale de la soufflerie (14.4m).

69
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Fi1G. 4.1 — La Soufflerie Béton de 'ENSMA

La chambre de tranquillisation, équipée de trois filtres, a pour section 2.5 x 2.5m?; le
rapport de contraction est de quatre. La veine d’essais, de section 1.25 x 1.25m?, est
caractérisée par une excellente accessibilité optique, les parois latérales et supérieure
en verre rendant possibles des visualisations dans des plans verticaux et horizontaux.
Cette soufflerie permet d’atteindre des vitesses maximales de I'ordre de 10m.s—*
grace a un faux-plancher équipant la veine et réduisant sa hauteur a 0.9m. L’in-
convénient majeur de cette soufflerie est son taux de turbulence relativement élevé
(quelques pour cent). Comme nous ’avons montré dans la partie 2.3, le début de la
transition des couches limites se développant sur les profils testés dans cette soufflerie
risque de se trouver notablement avanceé.

La Soufflerie Béton permet des approches quantitatives tandis que la Soufflerie
VISU 01 permet de davantage s’intéresser a la physique des écoulements (approches
explicatives), ceci pour des nombres de Reynolds comparables, ce qui rend parti-
culierement intéressante I'utilisation conjointe de ces deux souffleries.

4.1.2 Conditions d’écoulement dans la soufflerie Béton

Les caractéristiques de I’écoulement dans la soufflerie Béton ont été établies grace
a une sonde cinq trous dont les mesures ont été complétées par des sondages fil chaud.
Ont été mesurés en particulier le taux de turbulence et la déviation angulaire de
I’écoulement. Les plans de sondage sont situés a une distance de 1.17m et 2.71m de
I’entrée de la veine d’essais.

Dans le plan = = 2.71m, qui sera notre plan de travail, les sondages mettent en
évidence de faibles fluctuations de vitesse longitudinale, de 'ordre de 0.5% (Fig. 4.2).
La déviation angulaire de ’écoulement est, quant a elle, inférieure a 1° aussi bien en
lacet qu’en incidence sur une majeure partie du plan de sondage (Fig. 4.3 et 4.4).

4.1.3 Positionnement de la maquette dans la veine d’essais

Les pesées d’efforts aérodynamiques ont été effectuées sur la balance placée sous
le plancher de la veine d’essais de la Soufllerie Béton. Cette configuration, ou l'aile
est verticale, n’est pas adaptée a la réalisation de visualisations pariétales. La pro-
gression de l'enduit pariétal sous l'effet du soufflage de 1’écoulement est en effet
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F1G. 4.2 — Distribution de vitesses dans la veine d’essais, dans les plans x = 1.17m
(a gauche) et z = 2.71m (a droite)
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F1a. 4.3 — Déviation angulaire (incidence) de ’écoulement dans les plans z = 1.17m
(a gauche) et z = 2.71m (a droite)
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F1a. 4.4 — Déviation angulaire (lacet) de ’écoulement dans les plans z = 1.17m (a
gauche) et x = 2.71m (a droite)
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fortement influencée par la gravité, ce qui fausse en quelque sorte la visualisation.

Pour cette raison, une nouvelle disposition de l'aile a été étudiée. Il s’agissait
alors de concevoir un dispositif permettant de maintenir horizontal ’axe de aile tout
en autorisant le réglage de l'incidence. Pour garantir la solidité du systeme et la
stabilité en cas de vibrations, un bloc de béton armé conique a base rectangulaire a
été coulé et mis en place a I'extérieur de la veine (Fig. 4.5). Le mat de la maquette
est alors vissé directement sur un plateau diviseur de machine outil. Ce systeéme, qui
offre une solidité suffisante, permet de varier 'incidence de la maquette.

Fic. 4.5 — Montage de fixation de 'aile en position horizontale

Les deux dispositions de 'aile n’offrent pas un écoulement bidimensionnel voire
méme symétrique. En effet, le bout d’aile équipé de la fixation est tres proche de
la paroi (5mm). L’autre extrémité baigne librement dans 1’écoulement et géneére un
tourbillon. De plus, la couche limite qui se développe sur la paroi de la veine d’essais
atteint une hauteur de 8cm au niveau du profil. Des plaques de garde biseautées ont
donc été ajoutées sur la maquette (Fig. 4.6). La premiere permet de « sortir » de la
couche limite; la seconde permet de limiter les effets du tourbillon marginal et de
tendre vers une configuration symétrique pour la partie de ’écoulement située entre
les plaques. Les plaques ne doivent pas étre trop grandes car elles génerent elles aussi
des couches limites qui peuvent perturber I’écoulement. La taille des plaques qui a
été retenue est indiquée sur la Fig. 4.6. Au-dela de cette taille, le gain en portance
acquis par 'effet bidimensionnel est tres faible.

Cette solution géométrique destinée a améliorer les caractéristiques bidimension-
nelles de 1’écoulement offre néanmoins un inconvénient a prendre en compte pour
les pesées. Les efforts mesurés par la balance correspondent en effet a I’ensemble de
trois écoulements :

— 15% de l'envergure, a 'emplanture de la maquette, ot une couche limite se
développe sur la paroi de la veine,

—~ 70% de I'envergure ot un écoulement plus homogene s’établit entre les deux
plaques de garde,

— 15% de I'envergure ou le bout de 'aile génere un tourbillon marginal.
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F1G. 4.6 — Caractéristiques des plaques de garde

4.2 Les maquettes

Les maquettes utilisées sont de deux types : deux profils d’aile (le profil NACA
0015 présentant des décollements de bord de fuite et le profil ONERA D caractérisé
par des décollements de bord d’attaque) et une plaque plane au-dessus de laquelle
se développe un écoulement de type « couche de mélange ». Le programme Xfoil
évoqué dans cette partie et utilisé a plusieurs reprises, en particulier pour étudier
les distributions de pression sur les maquettes, sera brievement présenté au chapitre
6.

4.2.1 Le profil NACA 0015
Maquette a échelle 1

La maquette NACA 0015, usinée au LEA-CEAT, est fabriquée en dural. Ce profil
a une corde C de 0.35m et une envergure L. de 1m; il est équipé d’'un capot d’ex-
trados amovible (13% < x/C < 86%) sous lequel peuvent étre logés les actionneurs.
L’épaisseur maximale de l'aile est de 5.25¢m en z/C' = 30%, ce qui libére un volume
relativement confortable pour I'implantation des actionneurs. Quarante-deux prises
de pression statique sont distribuées autour du profil & mi-envergure. Les faibles
épaisseurs et rayons de courbure du bord d’attaque nous ont contraints a adop-
ter une répartition différente dans cette région : les prises de pression n’ayant pu
étre usinées selon une corde, les percages ont été réalisés selon un demi-cercle. Par
ailleurs, des évidements cylindriques ont été pratiqués selon ’envergure de maniere
a pouvoir amener dans la partie creuse de la maquette les tubes de raccordement
« Tygon ® » pour les mesures de pression statique et les alimentations pneumatiques
ou cables électriques nécessaires au fonctionnement des actionneurs. Cette maquette
portera la désignation NACA 0015-Béton.

Maquette a échelle 3

Une seconde maquette a échelle 3 a été congue pour la soufflerie de visualisation.
Ce profil, de corde C' = 1m et d’envergure L = 1m n’est pas instrumenté mais permet
toutefois 'implantation d’actionneurs. L’aile, fabriquée en bois recouvert d’une peau
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NRCA 0015
area = 0.10275
thick. = 0.15004
camber = -0.00000
rie = 0.02465
86y = 19.90°

0.7

FiG. 4.7 — Le profil NACA 0015 généré sous Xfoil

de PVC de 2mm d’épaisseur, a été utilisée a plusieurs reprises lors de campagnes
PIV et de tomographies. Cette maquette aura I'appellation NACA 0015-Visu.

4.2.2 La montage « couche de mélange »

Une plaque plane a été utilisée dans la soufflerie de visualisation pour les essais
sur la configuration « couche de mélange » (Fig. 4.8). Celle-ci, composée de trois
parties, a une corde totale de 1028mm, une envergure de 1025mm et une épaisseur de
57Tmm. Le bord d’attaque, profilé de maniere a s’affranchir de la présence éventuelle
d’un bulbe de décollement susceptible de modifier I’'état de la couche limite sur
la plaque, a une longueur de 185mm. La partie centrale de la plaque, d’épaisseur
constante, a une longueur de 630mm. Le biseau de bord de fuite est un diedre d'une
longueur de 213mm et formant un angle 6 = 15" avec 'horizontale (Fig. 4.9).

L’actionneur utilisé pour cette configuration est de type jet synthétique. Des
orifices circulaires de diametre 2mm sont répartis tous les centimetres selon une
envergure, a 600mm du bord d’attaque. A l'intérieur de la maquette sont logés des
haut-parleurs, directement collés sous la peau de la plaque.

Une plaque séparatrice d’épaisseur 4mm marque la frontiere entre 1’écoulement
extérieur de vitesse U; et I'écoulement de vitesse Us se développant au voisinage
de la plaque plane. Celle-ci présente un bec de bord d’attaque de longueur 40mm
dont le calage en incidence permet d’éviter la formation de bulbe de décollement qui
pourrait perturber le développement de la couche de mélange. La plaque séparatrice
a une longueur de 800mm ; un filtre de maille 1.6mm est fixé entre le bord d’attaque
de la plaque plane et la face inférieure de la plaque séparatrice (Fig. 4.8).

4.2.3 Le profil ONERA D
Maquette a échelle 1

La maquette ONERA D, en résine époxy, a été réalisée a partir d'un moule
disponible & 'ONERA. Le profil ONERA D (Fig. 4.10) fait partie d’une famille de
profils qui ont été calculés dans les années 60 a 'ONERA de maniere a présenter
des répartitions de vitesse a incidence nulle caractérisées un pic de survitesse au
voisinage du bord d’attaque (peaky profile).
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F1G. 4.10 — Le profil ONERA D généré sous Xfoil
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Ce profil a une corde C de 0.35m et une envergure L. de 1m; il est équipé d'un
bord d’attaque amovible (70% de I'envergure, 40% de la corde extrados, 10% de la
corde intrados) dans lequel peuvent étre logés les actionneurs (Fig. 4.11). Un mat,
traversant le profil de part en part, a 40% de la corde permet de fixer 'aile sur
la balance aérodynamique par I'intermédiaire d’une bride de fixation. Quarante-et-
une prises de pression statique sont percées dans une couronne en dural AU4G a
mi-envergure. Un logement est par ailleurs prévu en proche bord de fuite pour I'ins-
tallation d'un capteur de pression instationnaire. Nous désignerons cette maquette
ONERA D-Béton.

Fi1G. 4.11 — La maquette ONERA D

Maquette a échelle 3

En complément du profil précédent, une seconde maquette (Fig. 4.12) a été
congue de maniere a présenter un bord d’attaque a échelle 4 dans le but de réaliser
des visualisations par tomographie dans la soufflerie VISU 01.

area = 0.0

thick. = 0.12000

camber = 0.00000
re = 0.01836
28 = 11.19°

F1a. 4.12 — Le profil hybride ONERA D / NACA 0012 généré sous Xfoil

Compte tenu de la section de la veine d’essais, placer une maquette ONERA
D a échelle 4 (c’est-a-dire de corde 140cm) en incidence aurait induit un blocage
considérable. Un profil « hybride » d’un metre de corde a donc été fabriqué. Ce
profil a été généré comme suit :
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— de 0 a 14% de corde, un profil ONERA D,

— de 14 & 100%, un profil NACA 0012.

Le raccordement a 14% a été réalisé de maniere a maintenir la continuité du pro-
fil en épaisseur et en pente. Cette maquette sera désignée ONERA D-Visu. Une
comparaison des deux profils, faite sous Xfoil, met en évidence un comportement
aérodynamique et des distributions de pression similaires (Fig. 4.13), le pic de sur-
vitesse au bord d’attaque demeurant néanmoins supérieur sur le profil ONERA D.
Des comparaisons réalisées a différentes incidences indiquent une bonne concordance
entre les distributions de pression.
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F1G. 4.13 — Comparaison a Re = 10° des distributions de pression sur le profil
hybride ONERA D / NACA 0012 et sur le profil ONERA D a incidence 10°

4.3 Moyens métrologiques

Cette section présente les outils de mesures qui ont permis de mener a terme
cette étude. Outre les outils classiques couramment utilisés (pesées, distributions
de pression statique, tomoscopies, anémométrie), une attention plus spécifique est
accordée a la technique de mesure du champ de vitesse par vélocimétrie par images
de particules.

4.3.1 Pesées aérodynamiques
Description du dispositif

Les efforts aérodynamiques exercés sur la maquette ont été mesurés grace a une
balance de paroi située sous la veine d’essais. Elle est constituée de deux panneaux.
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Le panneau inférieur est fixe tandis que le panneau supérieur est relié a la ma-
quette. Ces deux panneaux sont pourvus de six dynamometres équipés de jauges de
contraintes a fil résistant qui mesurent six composantes d’efforts. La combinaison
des jauges permet de calculer les efforts :

— la jauge T fournit la trainée R, de la maquette,
les jauges D1 et D2 donnent acces a I, et donc la portance de la maquette,
les jauges P1, P2 et P3 donnent R,, et donc la dérive de la maquette,

— les jauges P1 et P2 donnent M, et donc le moment de roulis de la maquette,

— la jauge P3 donne M, et donc le moment de lacet de la maquette,

— la jauge D2 donne M, et donc le moment de tangage de la maquette.

Les moments sont calculés par rapport au point de zéro aérodynamique qui est
I'intersection entre ’axe de fixation de la maquette et le plan horizontal contenant
les axes de symétrie des jauges D1, D2 et T.

F1G. 4.14 — Orientation des efforts mesurés

Précision des mesures

La fonction de transfert entre les efforts mesurés et les tensions délivrées est
donnée par une matrice dont les coefficients sont obtenus par étalonnage (dernier
étalonnage en janvier 2003). La précision de cet étalonnage n’étant pas connue,
nous allons nous limiter a 1’étude de la précision de la mesure par rapport a cette
référence.

L’acquisition des données est effectuée avec une carte de 16 bits offrant, pour une
gamme de +5V, une résolution de 10/2'6 = 0.15mV. Pour une tension d’alimenta-
tion des ponts de jauges de E' = 3V (valeur communément utilisée), les fluctuations
des tensions en sortie des jauges présentent des écarts maximaux de 0.5mV. L’er-
reur liée a la précision de la carte d’acquisition est donc négligeable devant I’erreur
due aux fluctuations du signal, soit 1mV. En inversant la matrice de la fonction
de transfert et en la multipliant par un vecteur tension de composantes 1mV, on
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Rx___ ] ET

Ry — = Balance EPRL .

Rz . ; ED2 , . ... | _|Post-traitemen
Matrice de la Carte d’acquisition .

MX— = fonction [EP1 16 bits TestPoint

My transfert EP2

Mz EP3

I
Alimentation électriqu%

Fi1G. 4.15 — Schéma du systeme d’acquisition

obtient, dans le Tab. 4.1, les erreurs de mesure sur les forces ainsi que les erreurs
relatives.

’ Efforts/Moments ‘ Rx ‘ Ry ‘ Rz ‘ Mx ‘ My ‘ Mz ‘
Erreur de mesure | 0.01253 | 0.02498 | 0.06835 | 0.02606 | 0.01857 | 0.01064
Mesure 2.3 23.3 0.3 1.36 1.8 19

Erreur relative 0.54% 0.11% | 22.78% | 1.92% 1.03% 0.06%

TAB. 4.1 — Erreurs de mesure des efforts dans le cas Rec = 0.93 x 10% et a = 10°
(efforts exprimés en daN, moments exprimés en daN.m)

Ainsi, les erreurs relatives sont plus importantes pour les grandeurs les plus
faibles. Les grandeurs qui nous intéressent en priorité, la portance (R,) et la trainée
(R.), bénéficient de faibles erreurs relatives.

4.3.2 Mesures de répartition de pression statique a la paroi
Description du dispositif

Les prises de pression statique sont reliées, par I'intermédiaire de tubes en Tygon,
a des boitiers conditionneurs possédant chacun six capteurs de pression (Fig. 4.16).
Ces boitiers convertissent la pression en tension électrique. Ce systeme offre une me-
sure de pression moyenne tout autour du profil. L'information électrique est ensuite
transmise a une carte d’acquisition 64 voies dotée d'un convertisseur analogique
numérique 12 bits. Cette carte CAN transforme le signal analogique provenant des
capteurs en un signal numérique qui peut étre traité par informatique. L’acquisition
et le traitement des données sont effectués par un programme sous Testpoint. Celui-
ci offre une possibilité de programmation qui nous permet d’avoir directement acces
aux données qui nous intéressent, ici les coefficients de pression.
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Tube de Pitot

|
-
PC - Logiciel TestPoint
Capteurs de pression Carte d’acquisition
(6 boitiers de 7 capteurs) 12 bits

F1G. 4.16 — Systeme d’acquisition des pressions statiques pariétales

Précision des mesures

Par définition, nous avons :

C—P_Poo— P_Pa,tm + Patm_Poo
Poo1/2p02 1/2pU2 1/2pU2,
N——— N ——

Grandeur mesurée par les capteurs — Ecart systématique surle Cp

Les erreurs de mesure ont donc deux origines, soit :

— une erreur systématique sur le C,
A T'aide d’un manometre Furness, dont I'incertitude de calibration est inférieu-
re a 0.3% pour la gamme de pression considérée, nous mesurons la différence de
pression P, — Ps. Ceci permet en outre de vérifier la validité de I’hypothese
selon laquelle la veine d’essais est a pression atmosphérique.

’ U \ Py, — Py \ Erreur sur le C, ‘

20m/s | 14.72 Pa +0.060
30 m/s | 49.05 Pa £0.050
60 m/s | 83.39 Pa +0.039

TAB. 4.2 — Erreurs dues a la dépression de la veine d’essais

— une erreur de mesure liée aux capteurs

Nous avons :
ac, _ dP-Po) UL/
c, P — P, pUZ /2

Erreur surlapression statique  Erreur sur la pression dynamique
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Pour des vitesses de l'ordre de 40m/s, 'erreur du tube de Pitot sur la mesure
de la pression dynamique est de 1%. Des mesures de fluctuations de tension en
sortie des boitiers ont été effectuées pour deux pressions (la plus défavorable
pour 'erreur de mesure étant la pression atmosphérique). Les tensions de sortie
étant traitées par une carte d’acquisition 12 bits (pour une gamme de tensions
en entrée +5V), la résolution est de 10/2? = 2.5mV.

Pression statique relative (Pa) 0 -980

C), correspondant 0 -1
Tension de sortie (mV) 200 | 2600
Fluctuations de tension (mV) +2 +12
Erreur avec la carte d’acquisition (mV) 6.5 26.5
Erreur relative sur la pression statique 3.25% | 1.00%
Erreur relative sur la pression dynamique | 1.00% | 1.00%
Erreur totale sur le C, 4.25% | 2.00%

TAB. 4.3 — Estimation des erreurs relatives par mesure des fluctuations de tension

Les fluctuations ainsi que la résolution de la carte créent une erreur beaucoup
moins importante lorsque la pression s’éloigne de la pression atmosphérique.
Lorsque le coefficient de pression passe en-dessous de —1, ’erreur totale devient
inférieure & 2%.

4.3.3 Anémomeétrie fil chaud

L’anémométrie a fil chaud a été mise en ceuvre par King depuis 1914. Cette
technique, utilisée soit a courant constant soit a température constante, repose
sur le transfert de chaleur autour d’un fil chauffé par un circuit électrique. En ef-
fet, on place dans un écoulement un fil porté par effet Joule a une température
supérieure a la température de cet écoulement. Il se produit alors un échange de
chaleur par convection. La température d’équilibre du fil est déterminée par la me-
sure de sa résistance, elle est fonction de la puissance Joule dissipée et de la vi-
tesse du fluide. La température du fil (et donc sa résistance R,,) doit étre gardée
constante. L’électronique mesure donc la variation de courant nécessaire pour garder
la température du fil constante et ce courant est transformé en tension a la sortie
d’un pont de Wheatstone. La puissance dissipée par effet Joule par la résistance
R, dans I’écoulement est la méme que la quantité de chaleur arrachée par unité de
temps par le fluide environnant. Contrairement a la mesure de vitesse par PIV, la
mesure par fil chaud est une mesure locale et intrusive. Elle possede cependant un
avantage de taille, a savoir une excellente résolution temporelle, contrairement a la
PIV, et permet donc de mesurer tres finement les fluctuations de notre écoulement.

Pour notre étude, 'anémométrie fil chaud (& température constante) a permis
des mesures de vitesse en sortie d’actionneurs ainsi que des analyses spectrales des
fluctuations de vitesse longitudinale dans le sillage des maquettes. Lors des mesures,
le fil chaud a été étalonné en vitesse grace a une soufflerie d’étalonnage.
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4.3.4 Anémomeétrie film chaud

Cette technique de mesure est tres proche de I'anémométrie fil chaud, a la
différence que le fil n’est plus dans I’écoulement, mais collé sur la paroi de la maquette
via un substrat, d’ou le terme de film. La puissance nécessaire pour maintenir le film
a sa température n’est plus directement liée au transfert de chaleur par convection
comme dans le cas du fil chaud; d’autres facteurs entrent en compte. Le film est
sensible aux températures induisant une variation de sa résistance. La température
du film dépend :
du flux de chaleur par conduction dans le substrat et dans le support sur lequel
il est collé,

— du flux par convection,

— de la production par effet Joule dans le film,

— du stockage de capacité calorifique dans le film.

Des mesures liées a I’écoulement pariétal par anémomeétrie film chaud ont été
entreprises dans notre étude du décollement de la couche limite. Ce phénomene est
caractérisé par un brusque changement de comportement du signal de mesure. Pour
de plus amples détails sur la technique, le lecteur pourra par exemple se référer aux
travaux de Mathis [80].

4.3.5 Tomoscopies

La tomoscopie de ’écoulement par plan laser permet une mise en évidence des
décollements, des tourbillons et des zones turbulentes. Réalisées principalement dans
la Soufflerie VISU 01 sur les profils a échelle 3, les tomoscopies ont permis de
compléter notre compréhension des mécanismes de recollement.

L’injection de fumée est réalisée grace a un embout d’éjection conique (diametre
de base 9mm, longueur 4cm, diametre d’éjection 3mm) placé quelques centimetres
en amont du bord d’attaque. Le systeme d’injection est relié & un générateur de
fumée CFTaylor Compact alimenté par une bouteille de COy comprimé. Un anémo-
metre a affichage numérique Schiltknecht MiniAir 2 permet un réglage précis de la
vitesse d’écoulement dans la veine d’essais.

Le profil est éclairé a mi-envergure depuis le partie supérieure de la veine par une
nappe laser. La source laser (Laser Spectra Physics) est conduite par fibre optique
qui présente plusieurs avantages en termes de transmission (faible atténuation, tres
grande bande passante, faible poids et grande souplesse). Enfin, une caméra rapide
(de fréquence maximale 1000 images/seconde pour une résolution de 1024 x 1024
pixels) placée face a la paroi latérale de la veine permet de filmer le plan laser. Les
images sont ensuite traitées par un PC dédié.

4.3.6 Visualisations pariétales

Des visualisations pariétales par enduits visqueux sont réalisées. Cette tech-
nique, lorsqu’elle est correctement employée, permet la visualisation des lignes de
décollement et de recollement. Dans le cas de nos essais, la maquette était peinte en
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noir puis enduite d’une substance composée d’huile de lin, de bichromate de plomb
et d’acide oléique. L’acide oléique a pour but de faciliter la dissolution des pigments
de bichromate de plomb dans I’huile afin d’obtenir un mélange uniformément jaune.
L’enduit visqueux est ensuite appliqué sur la maquette a 1’aide d’un vaporisateur
sous pression. Cette technique révele le décollement et le recollement, conformément
a ce qui a été énoncé au chapitre 1.

4.3.7 Vélocimétrie par images de particules (PIV)

Apparue au début des années 1980, la Vélocimétrie par Imagerie de Particules
(PIV) a fait I'objet de développements considérables surtout depuis 1990, notam-
ment en ce qui concerne la caractérisation d’écoulements turbulents instationnaires.
La PIV est une méthode de mesure de vitesse non-intrusive, instantanée et bidimen-
sionnelle.

La technique de mesure par PIV a été utilisée a plusieurs reprises tout au long de
cette étude. En effet, deux campagnes de mesures PIV 2 composantes (écoulement
sur le profil NACA 0015 : 2D2C-NACA et couche de mélange plane : 2D2C-CdM)
ont été effectuées.

Nous présentons ici une breve description de la chaine d’acquisition utilisée. Le
principe de mesure par PIV n’est pas présenté ici car la PIV a servi uniquement
d’outil de mesure, et n’a fait I’'objet d’aucun développement. On pourra se référer a
I’annexe A pour plus de détails sur le principe de mesure par PIV.

Bien que I'étude compte deux campagnes de mesure par PIV, le banc utilisé est
identique pour chacune d’entre elles. Seules quelques spécificités liées a la configu-
ration de mesure choisie varient. La chaine de mesure utilisée est de type Lavision.
Les éléments la constituant sont récapitulés dans le tableau 4.4, pour chacune des
campagnes.

’ Caractéristiques du banc PIV \ 2D2C-NACA \ 2D2C-CdM ‘
Laser Nd-Yag, double cavité, 2*30 mJ,
1 & 20 Hz, A=532nm (Quantel) : x (1) x (1)

Caméra CCD Flowmaster, double trame,
4096 niveaux de gris (12 bits - 20 Hz - At =
60pus)

. Résolution : 1376 x 1040 x (2) x (1)
- Objectif : 28 mm (grand angle) x (1) x (1)
- Objectif : 50 mm x (1) x (1)
Logiciel Dawvis 7.0 (Lavision) : x (1) x (1)

TAB. 4.4 — Composition générale du banc de mesure PIV. Eléments par configura-
tions de mesures

La taille des fenétres de mesure est ajustable en fonction des phénomenes phy-
siques étudiés. Celle-ci dépend de la distance caméra/nappe laser et de 'objec-
tif choisi. 11 est & noter que d’autres parametres sont a prendre en compte pour
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déterminer la taille du maillage final, comme la résolution de la caméra utilisée et
la taille de la fenétre d’interrogation lors du calcul des vecteurs.

Le temps entre deux couples d’impulsions laser est souvent limité par la cadence
de la caméra (classiquement f = 30H z). Par ailleurs, il convient de régler le temps
entre deux pulses laser suivant les échelles temporelles de 1’écoulement étudié. Le
choix de cet intervalle de temps est directement lié a la vitesse de I’écoulement et a la
résolution spatiale de la taille de la fenétre d’interrogation retenue pour le calcul des
corrélations. Il faut trouver un compromis entre un temps suffisamment long pour
obtenir un déplacement significatif des particules et un temps relativement court
pour garder suffisamment de particules présentes lors de la premiere exposition.

Le choix du nombre de réalisations N a acquérir est fonction de I’erreur minimale
souhaitée. Pour nos essais, N = 400 est un bon compromis entre temps de calcul
pour le traitement des données et précision des mesures.

Le générateur de fumée utilisé pour I'ensemencement (identique a celui utilisé
pour les tomographies) est basé sur une mise en pression d'un réservoir d’huile de
glycérine. Ce systeme donne une granulométrie moyenne des particules comprise
entre 0.1 et 5 um. L’ensemencement est introduit en amont des maquettes grace a
un peigne d’injection, le diametre des injecteurs étant de 3mm.

Le calcul des champs de vecteurs est réalisé en multi pass en utilisant une taille
décroissante de la fenétre d’interrogation (une passe en 64 x 64 pixels et deux passes
en 32 x 32 pixels). Le taux de recouvrement choisi est de 75%. Enfin, un filtre médian
est appliqué lors du post-processing.

4.4 Configurations testées

L’étude porte sur trois configurations principales, chacune d’entre elles compor-
tant plusieurs séries d’expériences. Une synthese des différents essais effectués lors de
cette étude est proposée dans cette partie. Nous indiquerons par ailleurs les objectifs
de chacune de ces campagnes.

1. Profil NACA 0015

— Maquette NACA 0015-Béton. Une premiere série d’essais sur une aile d’al-
longement 3 permet de qualifier le profil grace a des pesées et des visua-
lisations pariétales. A ces résultats s’ajoutent des tomographies, des me-
sures de pression statique pariétale et des explorations de sillage réalisées
en complément sur une aile d’allongement 7. Cette deuxieme configura-
tion est par ailleurs retenue pour l'implantation des actionneurs de type
« générateurs de tourbillons fluidiques ».

— Maquette NACA 0015-Visu. Les essais sur la maquette a échelle 3 ont été
réalisés dans le but de mieux appréhender les mécanismes de recollement.
Dans cette optique, une campagne PIV a permis de caractériser les effets de
deux types d’actionneurs : le soufflage synthétique tangentiel en amont des
décollements et le soufflage synthétique normal a la paroi dans la zone de
couche limite décollée.
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2. Montage « couche de mélange ». Dans le but de simplifier la géométrie de
travail et de s’affranchir de certains parametres (gradient de pression longitu-
dinal, effets d’incidence .. .) inhérents au profil d’aile, cette série d’expériences
porte sur une couche de mélange se développant au-dessus d’une plaque plane.
L’étude porte sur l'interaction entre cette couche de mélange et le jet issu d’un
actionneur, de type jet synthétique normal a la paroi, placé sur la plaque plane.
Les moyens d’investigation pour cette configuration incluent essentiellement la
PIV mais aussi les tomographies.

3. Profil ONERA D

— Maquette ONERA D-Béton. Seront testés sur ce profil deux types d’action-
neurs : les microjets et le soufflage tangentiel continu. L’objectif est de trans-
poser certaines des techniques de controle, a l'efficacité prouvée sur le profil
NACA 0015, a la maquette ONERA D caractérisée par des décollements de
bord d’attaque.

— Maquette ONERA D-Visu. Comme pour la configuration 1, la maquette a
échelle 3 permet d’obtenir une approche de la physique du controle grace a
des tomographies a basse vitesse.
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Chapitre 5

Les actionneurs testés

DANS ce chapitre est développée une présentation des actionneurs testés durant
cette étude. Une breve étude bibliographique et une qualification de chacun des
dispositifs de controle sont proposées dans cette partie.

5.1 Les microjets

Les microjets ont été testés sur le profil ONERA D (chapitre 8). La conception
de l'actionneur a partir des capots amovibles de la maquette a été effectuée avec la
participation de Farrukh Alvil. Cet actionneur a été testé expérimentalement par
Alvi et al. sur une rampe, étude au cours de laquelle il a été possible de démontrer le
potentiel d’efficacité des microjets. Nous reviendrons sur ces essais dans un premier
temps.

L’étude préliminaire des profils d’aile utilisés nous a par ailleurs permis de loca-
liser la position des décollements de la couche limite, parametre déterminant pour
I'implantation de ’actionneur. Nous aborderons cet aspect dans une seconde partie.

5.1.1 Configuration rampe divergente [70]

Les microjets ont été testés sur une rampe divergente de type « Stratford »
[64]. Le choix de cette configuration s’explique pour deux raisons : il s’agit d’'une
géométrie simple autorisant I'estimation de la position du décollement en écoulement
laminaire ; en outre, une comparaison des résultats est possible avec le NASA Lan-
gley Research Center dans la mesure ou une géométrie similaire y a été étudiée dans
le but de caractériser I'efficacité de diverses techniques de controle des décollements
[64].

Pour ces essais, I'actionneur est constitué de trois rangées de microjets (MJ1 a
MJ3) placées a différentes distances longitudinales du début de la rampe. Chaque
rangée est constituée de 60 microjets de diametre 400um orientés verticalement,
c’est-a-dire a 90° par rapport a la corde. Les expériences ont été réalisées pour des

1 Professeur (Florida A & M University and Florida State University, Tallahassee, Floride) invité
au LEA de juin a novembre 2004.
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vitesses amont comprises entre 10 et 50m /s et pour différents coefficients de soufflage
Cy, la regle étant qu'une seule des trois rangées de microjets est activée a la fois.
Pour plus de détails relatifs a cette étude, le lecteur pourra se référer a l'article de
Kumar et al. [70]

Les visualisations pariétales (Fig. 5.1) révelent de maniere claire la présence
d’un bulbe de décollement caractérisé par un écoulement retour. L’activation de
I’actionneur MJ3 élimine completement la zone de décollement. La Fig. 5.2 donne la
composante longitudinale du champ de vitesse moyen pour U,, = 40m/s dans le plan
situé a mi-envergure. Sans controle, un écoulement décollé caractérisé par des vitesses
longitudinales négatives est observé en proche paroi. L’activation des microjets fait
disparaitre cette poche de décollement grace a un apport de quantité de mouvement.
L’écoulement est alors totalement recollé. D’autre part, une comparaison des champs
de vitesse RMS (non présentée ici), suggere une réduction importante des instabilités
liées au décollement (« flapping ») consécutivement a ’activation des microjets.

XIL=0
(bord d’attaque)

Fic. 5.1 — Visualisations pariétales réalisées sans controle (a gauche) et avec acti-
vation des microjets (a droite)

Les résultats obtenus dans cette étude indiquent que les microjets semblent ef-
ficaces pour éliminer les décollements. Un des parametres importants déterminant
Pefficacité du controle est la position de l'actionneur. En effet, le recollement est
d’autant plus aisément obtenu que la rangée de microjets activée est proche de la
ligne de décollement.

Etant donné la relative simplicité de mise en ceuvre d’un tel actionneur, nous
avons choisi d’installer une rangée de microjets sur le profil d’aile ONERA D. La
partie suivante décrit plus en détails la conception du dispositif destiné a ce profil ;
une caractérisation des performances des microjets y est également proposée.

5.1.2 Implantation des microjets sur le profil d’aile

Le dispositif de soufflage des microjets est constitué de :
— quatre-vingt deux orifices cylindriques de diametre 0.4mm répartis tous les
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Unean i
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Distance au bord d’attaque (x/H) Distance au bord d’attaque (x/H)

F1c. 5.2 — Champs de vitesse moyenne sans controle (a gauche) et avec activation
de l'actionneur MJ3 (a droite) pour Uy = 40m/s

5mm de part et d’autre de la couronne de prises de pression (située a mi-
envergure de laile),

— deux chambres de tranquillisation étanches destinées a obtenir des vitesses
d’éjection uniformes sur I’envergure de la maquette,

— une tuyauterie d’arrivée d’air, reliée a un distributeur sur chaque demi-enver-
gure, réalisant trois points d’entrée d’air dans la chambre de tranquillisation.

Arrivée air comprimé

Distributeur

Injecteurs

Cavité

F1G. 5.3 — Montage du dispositif « microjets » sur un capot amovible (vue intérieure
du profil)

Dans le cas du profil ONERA D-Béton, les microjets ont été positionnés a
une abscisse curviligne de 10mm (z/C = 1.5%) par rapport au bord d’attaque
géométrique. Les trous ont été percés perpendiculairement a la corde, 'orifice pré-
sente donc en pratique une géométrie ovale. Pour des raisons purement techniques
d’accessibilité, ils ne recouvrent que 40% de l'envergure totale de la maquette. Ils
sont espacés de 4bmm au centre de la maquette en raison de la présence de la
couronne de prises de pression statique.

Pour nos expériences, la pression d’alimentation P, de I'actionneur est mesurée a
I'extérieur de la maquette a ’aide d’un manometre-détendeur. La pression statique
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dans la chambre de tranquillisation est mesurée en quatre points de l'envergure
(Py, P3, P§ et P}) par un manometre a affichage digital. A cause des pertes de
charge liées notamment aux raccords pneumatiques utilisés, la pression P,, lue sur
le manometre a 'extérieur de la veine d’essais est supérieure a la pression statique
Py dans la chambre de tranquillisation.

En premiere approximation, nous pouvons supposer que l’orifice cylindrique des
microjets joue le role de col lors de 1’écoulement de la chambre de tranquillisation
vers 'extérieur. Désignons par P, la pression de 1’écoulement potentiel au voisinage
de l'orifice. Lorsque la différence de pression By — P, sera suffisante, le col sera
sonique.

Notons Pty la pression totale dans la chambre de tranquillisation, et Pt; la
pression totale du microjet. L’écoulement est isentropique de la chambre jusqu’a
I’orifice d’éjection d’ou conservation de la pression totale :

Pty = Pt;,
La vitesse est nulle dans la cavité d’ou :

Pty = P,
Ainsi :

Pt; = Fy

Lorsque l'orifice devient sonique, le nombre de Mach est de 1 et, si on note P; la
pression statique du microjet :

P;/Pt; = 0.5283,
Ce qui nous donne :
Py = P;/0.5283

Jusqu’au blocage sonique, nous avons :
P, =P,
Ainsi, pour avoir une vitesse d’éjection sonique, il faut nécessairement que :
Py, > P,/0.5283

Les résultats des mesures de pression effectuées a 1’aide des prises de pression
statique figurent dans le Tab. 5.1.

La pression la plus faible est obtenue pour une incidence de 10°. Il faut donc au
moins :

Py >97070/0.5283 = 1.84bar

Lorsque la pression Py a dépassé cette valeur critique, on a soit un faisceau de
détente, soit un choc. L’écoulement n’est plus isentropique et P; # P,. Comme F, est
voisin de la pression atmosphérique (tableau ci-dessous), nous prendrons désormais
P, = 10°Pa.



5.1 Les microjets 91

Incidence (°) | —C), | P, (bar)
0 0.3 1.01
3 1.09 1.00
6 2.11 0.99
9 3.38 0.98
10 3.94 0.97
11 1.28 1.00
12 1.13 1.00
13 0.63 1.01

TAB. 5.1 — Mesures des pressions statiques au bord d’attaque du profil ONERA D

En utilisant la définition du débit :

m' = p;jA;Uj = (P/rTy)Aj M/ 7Ty = PiA; My [y /rT;

Et celle de la quantité de mouvement :

m'U; = PjA; My

Il résulte que :
— si le col est sonique (M = 1), on a :

m’ = 0.5283FPyA;j+/7/0.833rT, et m'U; = 0.5283FP, A,y
— si le col n’est pas sonique, on a :

m' = PyA;M\/~/rT, et m'U; = P,A;M?y

P,/Pt; = P,/Pty = P,/ B,

Avec :

les tables d’écoulement isentropique nous donnent le nombre de Mach au col M.,
correspondant a ce rapport de pression. Ce nombre de Mach nous donne enfin le
rapport 7;/T't;. L’ensemble des résultats est reporté dans le Tab. 5.2.

Pression dans la cavité (bar) Débit P;/Pt; | U, C,
PR R PR (ms) (m/s)
1.30 [ 1.28 | 1.29 | 1.30 | 1.29 | 2.607 x 1072 | 0.7729 | 212.7 | 0.162%
1.67 | 1.67 | 1.70 | 1.70 | 1.69 | 3.784 x 1073 | 0.593 | 308.8 | 0.341%
2.08 1209 | 213|213 | 211 |5.135x 1073 | 0.5283 | 313.2 | 0.469%
2.50 | 2.53 | 2.55 | 2.56 | 2.53 | 6.169 x 1073 | 0.5283 | 313.2 | 0.563%

TaB. 5.2 — Caractéristiques de fonctionnement de I'actionneur « microjets »

Le coefficient de soufflage, est défini par :

m'U;
O, =i
g %,OooSrergo
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5.2 Le soufflage tangentiel continu

Le soufflage tangentiel est testé sur le profil ONERA D (chapitre 8). Nous
présentons dans une premiere partie quelques résultats relatifs a 'introduction de ce
type de controle via une fente sur le bord de fuite biseauté d’une plaque plane. Dans
cette partie, nous évaluons en particulier le temps nécessaire au recollement complet
(resp. au redécollement) de 1’écoulement sur le biseau consécutivement a l’activation
du controle (resp. la désactivation du contréle). Disposer de cette information revét
un grand intérét dans la perspective d’une approche instationnaire du controle (le
soufflage pulsé par exemple) car il est possible de déduire des temps de réponse de
I’écoulement une fréquence minimale de soufflage permettant de maintenir en per-
manence 1’état collé de ’écoulement. Pour cette étude, nous n’avons pas mesuré les
temps de réponse des actionneurs. Nous les supposons négligeables devant les temps
de réponse de I’écoulement ; cette hypothese semble justifiée dans le cas du souf-
flage continu mais nécessiterait d’etre vérifiée dans le cas du controle par aspiration
présenté au paragraphe 5.3.

5.2.1 Essais sur le biseau de bord de fuite d’une plaque
plane

Ce type d’actionneur a été étudié au LEA ENSMA sur une plaque plane équipée
d’un biseau de bord de fuite [21]. Le but de l'expérience était de controler le
décollement inertiel provoqué par une singularité géométrique, le biseau de bord
de fuite de la plaque. Bien que les mécanismes de décollement de la couche limite
ne soient pas les mémes que pour un profil d’aile, cette expérience avait également
pour objectif de déterminer I'influence de certains parametres de controle, en parti-
culier la vitesse de soufflage. Pour cela, deux parametres ont été utilisés, un temps
adimensionné t* et un rapport de vitesses V R, définis par :

Uy x t U,
== et VR= -
Lbiseau Uoo
ol Lpiseqn désigne la longueur du biseau (Lpisequw = 0.22m), U; la vitesse en

sortie d’actionneur et ¢ le temps. L'instant ¢ = t* = 0 est donné par I'activation de
I’actionneur. Par ailleurs, la plaque plane a une longueur L = 1m et le biseau forme
un angle 6 = 15",

Les tomographies réalisées a basse vitesse dans la Soufflerie VISU (U, = 0.6m/s
soit Rey = 3.43 x 10*) mettent en évidence le recollement provoqué par 1’activation
du dispositif. La Fig. 5.4 présente le recollement de 1’écoulement sur le biseau par
soufflage tangentiel pour une vitesse amont Uy, = 0.43m/s (Rey, = 2.46 x 10%) et
un rapport VR de 5.7. Les temps de recollement sont tres faibles : le recollement
complet (troisieme image de la séquence) est observé pour un temps t; = 0.51. Apres
désactivation du soufflage, le redécollement intervient apres un temps ¢ de ’ordre
de 3.5 x t;.

L’actionneur a également été testé avec succes dans la Soufflerie Béton pour des
vitesses d’écoulement plus importantes, de 1'ordre de 40m/s (Rer = 2.74 x 109)
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pour un rapport VR de l'ordre de 1.5. Méme si les vitesses de controle peuvent
sembler élevées, les débits mis en jeu sont tres faibles, ce qui rend ce type de controle
particulierement intéressant.

activation du s

F1a. 5.4 — Controle par soufflage tangentiel (VR = 5.7) du décollement sur le bord
de fuite biseauté d’une plaque plane

5.2.2 Conception de Pactionneur destiné au profil d’aile

Comme il I'a été montré précédemment, il est possible de controler les décol-
lements de couche limite grace a un soufflage tangentiel localisé en aval de la ligne
de décollement. Compte tenu de la position de ces décollements et du faible rayon de
courbure des profils d’aile en proche bord d’attaque, il est en effet délicat d’implanter
I’actionneur en amont des décollements. Le schéma de principe de I'actionneur est
donné sur la Fig. 5.5.

Une fine plaque métallique affleurant la maquette permet de rabattre le jet sor-
tant d’'une fente perpendiculaire a la paroi. Par conséquent, il faut noter que la
présence de 'actionneur engendre une déformation locale du profil par la présence
d'un « plat » et d’'une « marche ». Une pate a vide malléable a été appliquée sur
le profil pour adoucir ces discontinuités dont les effets seront étudiés sur le profil



94 Chapitre 5. Les actionneurs testés

Fic. 5.5 — Schéma de principe de 'actionneur

ONERA D-Béton en désactivant le soufflage et en observant les différences de com-
portement par rapport au profil équipé d'un capot dépourvu d’actionneur. Pour la
maquette ONERA D, la position effective du jet tangentiel est située a une abscisse
curviligne s = 2.8cm (z/C = 6.5%) du bord d’attaque géométrique de la maquette.
De la méme maniere que les microjets, 'actionneur « fente de soufflage tangen-
tiel » est composé de :
— deux fentes tangentielles d’épaisseur 0.5mm,
— deux chambres de tranquillisation étanches,
— une tuyauterie d’arrivée d’air reliée a un distributeur sur chaque demi-enver-
gure réalisant quatre points d’entrée d’air dans la chambre de tranquillisation.

Arrivée air comprimé

Té de raccordement

Injecteurs

Cavité

F1G. 5.6 — Montage du dispositif « soufflage tangentiel » sur un capot amovible (vue
intérieure de la maquette)

L’expérience que nous avons de ce type d’actionneur montre qu’il est difficile
d’obtenir un profil de vitesse uniforme en sortie de fente, ce qui justifie la présence
des chambres de tranquillisation. Un relevé de vitesses (obtenu grace a un tube
de Pitot) en sortie de fente, pour une pression d’alimentation de 2bar, est donné
sur la Fig. 5.7. Par convention, on désigne par « Fente 1 » la fente située du coté
emplanture de la maquette.

Les répartitions de vitesse obtenues témoignent de la difficulté d’obtention d’un
soufflage uniforme le long des fentes; malgré les diverses précautions prises, il n’a
pas été possible d’améliorer davantage ces profils de vitesse. Par ailleurs, le faible
encombrement de l’actionneur - imposé par 1'épaisseur de la maquette en proche
bord d’attaque - contraint a I'utilisation de tubes de diametre réduit induisant des
pertes de charge importantes et de fait, des vitesses relativement faibles en sortie.
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D’apres la littérature, les vitesses moyennes obtenues en sortie de fente, de I'ordre
de 60m/s pour une pression d’alimentation de 3bar au manometre-détendeur sont
néanmoins suffisantes pour des vitesses d’écoulement a l'infini inférieures ou égales a
40m/s (VR = 1.5). Pour des vitesses de soufflerie supérieures, la vitesse du jet tan-
gentiel serait inadaptée au controle parce qu’insuffisante. La pression d’alimentation
a été limitée a 3bar de maniere a ne pas rompre les branchements pneumatiques a
I'intérieur de la maquette. Pour une vitesse d’écoulement de 40m /s et une pression
d’alimentation de I'actionneur de 3bar, le coefficient de soufflage C), est de I'ordre
de 0.6%.
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Fi1a. 5.7 — Profils de vitesse en sortie de I'actionneur de type « jet tangentiel continu »

5.3 L’aspiration

5.3.1 Essais sur le biseau de bord de fuite d’une plaque
plane et le cylindre

Une série de mesures comparables a été effectuée en remplacant le soufflage
tangentiel par une aspiration le long de la fente. Cette technique de controle, relati-
vement simple & mettre en place, a été testée a plusieurs reprises au LEA ENSMA
sur des configurations académiques comme le biseau de bord de fuite d’une plaque
plane et le cylindre.

Dans le cas du bord de fuite biseauté de la plaque plane [21], les tomogra-
phies réalisées a basse vitesse (Uy, = 0.6m/s, soit Rey, = 3.43 x 10%) permettent
d’apprécier 'efficacité d’une aspiration au travers d’une fente perpendiculaire a la
paroi (Fig. 5.8). Néanmoins, les temps caractéristiques de recollement sont considé-
rablement plus longs que dans le cas du soufflage tangentiel. Si nous reprenons les
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notations définies au paragraphe 5.2, le recollement complet de I’écoulement n’est
observé qu’apres un temps tj = 7.5. Le temps de redécollement est évalué a 3 x t7.

activation de 1"a:

F1G. 5.8 — Controle par aspiration (VR = 4.2) du décollement sur le bord de fuite
biseauté d’une plaque plane

Mis en place a travers une fente (d’épaisseur e = 2mm) sur un cylindre (de
diametre D = 50mm), le controle par aspiration permet une réduction considérable
de la trainée [44]. La Fig. 5.9 présente les champs de vitesse moyens autour du cy-
lindre. L’écoulement a lieu de la gauche vers la droite, la zone d’ombre dans le coin
supérieur gauche des champs PIV correspond a I’ombre portée par le cylindre. La po-
sition azimutale de la fente est prise par rapport a la référence § = 0° correspondant
au point d’arrét amont de I’écoulement sur le cylindre.

A gauche, 1’écoulement non controlé est caractérisé par une zone de recircu-
lation symétrique présentant un double enroulement tourbillonnaire. L’application
du controle a une position azimutale de § = 105", sur la figure de droite, permet
de retarder le décollement de la couche limite et ainsi de réduire la taille de cette
région qui perd par ailleurs son caractere symétrique. Pour ces essais, les vitesses
d’aspiration en sortie de fente sont de 'ordre de la vitesse de I’écoulement incident
(VR~1).

Une des conséquences de cette observation est la réduction de la trainée induite
par le cylindre. Lorsque la fente est positionnée a 90°, un coefficient de soufflage tres
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"'!!331’

Fi1G. 5.9 — Controle par aspiration du décollement sur un cylindre. A gauche,
écoulement non controlé. A droite, écoulement controlé par aspiration normale a
la paroi (position azimutale de la fente § = 105)

faible, de I'ordre de 0.2% suffit a réduire de 35% le coefficient de trainée (Fig. 5.10).
Le controle a une position azimutale de 8 = 97.5% autorise les plus fortes dimi-
nutions de trainée; la trainée peut ainsi étre divisée par deux. Les réductions de
tralnée obtenues en fonction de la position azimutale du controle et du coefficient
de soufflage sont reportées sur la Fig. 5.10. Comme il a été montré au paragraphe
3.4.2, on constate qu’au-dela d’une certaine intensité de soufflage, on n’obtient que
peu d’efficacité supplémentaire en augmentant C,.
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F1G. 5.10 — Réductions de trainée obtenues grace au controle par aspiration normale
a la paroi

5.3.2 Précisions concernant notre étude

Pour notre étude, un simple aspirateur industriel est utilisé pour « alimenter »
les actionneurs. Un réseau étanche de tubes en Tygon permet d’amener la dépression
jusqu’a lorifice d’aspiration sur la maquette. La principale difficulté de ce type de
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montage réside dans le fait que, contrairement au soufflage ot I'on peut augmenter
la pression génératrice pour contre-balancer les pertes de charge des tubulures, il est
bien str impossible d’excéder une dépression de 1lbar (c’est-a-dire le vide) dans le
cas de ’aspiration. D’otu la nécessité de soigner 1'étanchéité du montage et de réduire
au maximum les pertes de charge pour maintenir & un niveau correct les vitesses
d’aspiration en sortie d’actionneur.

5.4 Le jet synthétique

Ce type d’action a été appliqué sur le profil NACA 0015 (chapitre 6). Apres avoir,
dans un premier temps, décrit le principe du jet synthétique, nous nous intéresserons
a une de ses applications, le contrdle de 1’écoulement autour d’un cylindre [20].
Quelques précisions seront enfin apportées quant aux deux types de générateur de
jets synthétiques utilisés dans le cadre de cette étude.

5.4.1 Principe du jet synthétique

Un type particulier de jets, le jet synthétique, a été développé lors des dernieres
années et suscite un grand intérét. On utilise cette fois des actionneurs de type
électrodynamique (haut-parleurs) ou piézo-électrique placés dans une cavité pour
obtenir une succession de phases de soufflage et d’aspiration. On peut aussi plus
simplement utiliser le principe du piston et générer le jet synthétique par des moyens
mécaniques (Fig. 5.11). Le jet moyen qui en résulte a alors la particularité de
ne pas introduire de fluide supplémentaire dans 1’écoulement, autrement dit son
débit moyen est nul. Actuellement, de nombreux efforts de miniaturisation de ces
systemes d’actionneurs sont menés avec 'apparition de la technologie MEMS dans
le développement des jets synthétiques.

Jet synthétique

A

Y

"

Phase de jet Phase d'aspirat

Mouvement alternatif

F1G. 5.11 — Principe d’'un jet synthétique généré par un piston

Lors de la phase de soufflage, de durée finie, le fluide expulsé principalement selon
I'axe du jet (noté z), crée des couches de vorticité qui s’enroulent progressivement
de part et d’autre de 'orifice, en une paire de tourbillons contra-rotatifs (Fig. 5.12).
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Lorsque la phase d’aspiration commence, la paire de tourbillons, expulsée au cycle
précédent, est déja suffisamment loin pour ne pas étre affectée par le mouvement de
rappel du fluide qui a lieu sur les cotés de l'orifice (dont nous notons h le diametre).
Au cours d'un cycle, le flux de masse moyen est donc nul mais il existe un mou-
vement moyen qui résulte essentiellement du mouvement induit par les paires de
tourbillons successives. Les tourbillons générés ne sont pas convectés passivement
mais controlent réellement toute la dynamique du jet.

F1G. 5.12 — Visualisation par méthode LIF (Laser Induced Fluorescence) de la paire
de tourbillons contra-rotatifs se formant dans le jet, pour différentes distances a
lorifice de sortie (la distance augmente de (a) vers (d)). Le plan des photographies
est perpendiculaire & I'axe du jet [24]

La viscosité du fluide provoque une diminution de I'intensité des tourbillons, puis
de la turbulence & petite échelle acheéve leur dissipation [81]. On remarque que la
présence de deux paires de tourbillons successives dans le mouvement moyen du
jet synthétique n’est obtenue que lorsque la paire la plus éloignée est déja presque
completement dissipée. On distingue trois zones dans ’évolution des paires de vortex
contra-rotatifs :

— la formation des vortex dans la zone proche de l'orifice,

— leur advection laminaire puis un ralentissement au début de la phase d’aspira-
tion de l'actionneur qui correspond a leur transition vers la turbulence. A ce
stade, la paire de vortex devient similaire a un écoulement de jet puisque son
mouvement est alors confondu au mouvement moyen,

— I’émergence d’'un jet pleinement turbulent.

Comparé a un jet continu classique, qui est pleinement développé autour de

x/h > 40, le jet synthétique apparait plus rapidement turbulent, autour de x/h > 10.

5.4.2 Essais sur le cylindre

Comme l'aspiration, le controle par jets synthétiques, développé au laboratoire,
a été testé sur le cylindre. La Fig. 5.13 présente les lignes de courant du champ de
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vitesse moyen pour deux configurations. Dans le cas non controlé, une région de recir-
culation comportant deux cellules contra-rotatives, se développe en aval du cylindre.
La longueur de cette zone est de 'ordre de grandeur du diametre du cylindre. L’ap-
plication du controle par jets synthétiques a travers deux fentes positionnées a des
azimuts # = £112.5% permet de réduire considérablement la taille de la zone de re-
circulation. La fréquence du jet est fixée a 120H z, valeur correspondante au nombre
de Strouhal de 0.2 classiquement connu pour un cylindre. A cette fréquence, la vi-
tesse pic mesurée en sortie de fente est proche de la vitesse amont de 1’écoulement,
soit 30m/s.

F1G. 5.13 — Champs de vitesse moyens de I’écoulement naturel (& gauche) et de
’écoulement controlé (a droite) par soufflage synthétique a une fréquence de 120H z

5.4.3 Précisions concernant notre étude

Les jets synthétiques utilisés dans notre étude sont de deux types, électrodynami-
ques ou mécaniques (générés par un piston). Nous disposons au LEA ENSMA de
deux générateurs de jets mécaniques, extérieurs aux maquettes auxquelles on trans-
met le signal par voie pneumatique (tube rigide) :

— le premier, généralement utilisé pour nos essais, permet d’explorer une gamme
de fréquences comprises entre 0 et 120H z ; les vitesses pic atteignent 50m/s
(pour une surface d’éjection équivalente & quelques cm?)

— le second, dont un schéma de principe est reporté sur la Fig. 5.14, est pro-
metteur car il permet d’atteindre des vitesses de 100m/s pour des fréquences
de T'ordre de 300Hz (la surface d’éjection étant égale a plusieurs cm?). La
rotation du moteur entraine, via un systeme d’engrenages présentant un rap-
port de multiplication r = 3, le déplacement de trois cylindrées, reliées a une
méme sortie. Les trois pistons sont en phase : leur point mort haut (ou bas) est
atteint simultanément. Néanmoins, certaines difficultés inhérentes a ce proto-
type (lubrification difficile entrainant 1’éjection de gouttelettes d’huile en sortie
d’actionneur, surchauffe ...) ont limité son utilisation.

Les haut-parleurs utilisés dans le cas des jets synthétiques de type électro-

dynamique sont des « medium ». Leur taille (Fig. 5.15) leur permet d’étre logés
directement & l'intérieur des maquettes. Leur bande passante est de [150Hz-20kHz],
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F1G. 5.14 — Générateur de jets synthétiques développé au LEA ENSMA

des mesures fil chaud montrent cependant qu’il est possible d’obtenir un signal de
sortie a partir d’une fréquence de 20H z.

Remarque : Nous verrons plus loin que 'utilisation des haut-parleurs
se fera pour des fréquences inférieures a leur fréquence nominale mini-
mum, ce qui expliquera une certaine dégradation des signaux. Ce choix
est guidé par la nécessité de se situer dans la gamme des fréquences ca-
ractéristiques des écoulements, typiquement quelques dizaines de hertz.
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F1G. 5.15 — Caractéristiques géométriques et courbes de réponse en fréquence et en
impédance des haut-parleurs utilisés

La caractérisation de ces actionneurs, qui dépend des parametres géométriques
(diametre de l'orifice d’éjection, longueur de tube utilisée) des différents montages
sera présentée plus loin, pour chaque configuration testée.
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Chapitre 6

Controle des décollements sur le
profil NACA 0015

DAns ce chapitre, nous étudions différents dispositifs de controle que nous al-
lons appliquer a un profil épais symétrique NACA 0015. Nous effectuerons d’abord
quelques calculs sous Xfoil dans le but d’estimer les tailles de couches limites se
développant sur les deux maquettes existantes. Ces calculs seront complétés par
une série d’essais préliminaires permettant de vérifier leur validité. Les deux para-
graphes suivants seront dédiés a la qualification de I’écoulement autour de I’aile non
controlée : nous caractériserons en particulier la position des décollements de couche
limite et évaluerons les polaires du profil. Les résultats obtenus par activation du
controle seront discutés dans les paragraphes 6.3 et 6.4.

6.1 Etude préliminaire du profil NACA 0015

Dans la gamme de nombres de Reynolds considérée, le comportement du profil
NACA 0015 s’apparente a celui d'un profil épais voire d'un profil moyen (cf. in-
troduction). Une étude préalable de 1’écoulement non controlé autour du profil est
nécessaire pour caractériser la position et I’évolution des décollements en fonction
de I'incidence et pour mettre en évidence la présence éventuelle d'un bulbe de tran-
sition. Le recours au logiciel Xfoil permet de quantifier les ordres de grandeur des
couches limites se développant sur I'aile.

6.1.1 Examen du profil NACA 0015 sous Xfoil

Le programme Xfoil, largement répandu dans le monde de I'aéromodélisme, a
été utilisé pour établir les ordres de grandeur des parametres de la couche limite.
Sa simplicité d’utilisation et sa rapidité d’exécution en font un outil tres pratique
que nous avons privilégié pour nos calculs préliminaires. Pour autant, il convient de
garder a l'esprit que ce code présente de nombreuses limites d’utilisation.

103
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Présentation du logiciel Xfoil

Développé en 1986, Xfoil est un logiciel basé sur le code ISES [38] qui permet de
calculer, en incompressible, les répartitions de pression autour d’un profil. Le calcul
en fluide parfait est basé sur une méthode de singularités grace a une répartition
d’éléments de vorticité sur la surface du profil. Les équations sont fermées au bord
de fuite par une condition explicite de Kutta. Xfoil dispose par ailleurs d’un modele
de fluide visqueux permettant le calcul des parametres de la couche limite et du
sillage. Ce modele est basé sur deux équations globales, I’équation de la quantité
de mouvement et une équation obtenue par combinaison de cette derniere avec
I’équation d’énergie cinétique :

d 6 du, C

—~+ 2+ H+ M) — =L

g TR HAM) e =5
dH* 6 du, C;
. 2H™ 4 H'(1— H)).— M — o0, - gL
0 0 om 4 (1 H)). e =00y

(&, m) est le systeme de coordonnées de la couche de cisaillement ; H* désigne le
facteur de forme d’énergie cinétique H* = 6*/0 et H** le facteur de forme de densité
H*™ = 6"/0, 6% désignant 1'épaisseur d’énergie cinétique et 6** désignant 1’épaisseur
de densité :

0" = [ (ou/pen)t = (2
0" = (u/ue)[1 = (p/pe)ldn
Cp est le coefficient de dissipation défini par :

1 ou
Cp = peu? /T(a_n)dn

avec 7 contrainte de cisaillement

Enfin, C} est le coefficient de frottement pariétal :

Cf _ 27—paroi

Peti
Ce systeme est fermé soit par un modele laminaire basé sur des profils de vitesse
de type Falkner et Skan, soit par un modele turbulent utilisant les formulations du
coefficient de frottement et du profil de vitesse de Swafford. Les calculs de fluide
parfait et de fluide visqueux sont couplés et interagissent a la frontiere des deux
domaines. Le systeme d’équations est résolu par une méthode de Newton qui offre
une convergence rapide. La transition de la couche limite est prise en compte avec
un critére d’amplification spatiale des ondes de Tollmien-Schlichting en ev. Ce lo-
giciel est également capable de prédire 'apparition d’un bulbe de décollement de
taille modeste a condition que la répartition des singularités soit assez fine dans la
zone considérée. Rappelons toutefois que Xfoil présente un résultat exclusivement

bidimensionnel.
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Analyse du profil NACAO0015 sous Xfoil

Les calculs préliminaires réalisés sous Xfoil nous permettent de déterminer les
caractéristiques de la couche limite se développant sur le profil NACA 0015. Ces
calculs portent a la fois sur la maquette de corde C; = 0.35m (maquette NACA
0015-Béton) testée dans la Soufflerie Béton et sur la maquette de corde Cy = 1m
(maquette NACA 0015-Visu) testée dans la soufflerie de visualisation. Les conditions
nominales de fonctionnement des souffleries (soit U, = 40m/s pour la Soufflerie
Béton et U,, = 8m/s pour la soufflerie de visualisation) correspondent respective-
ment & des nombres de Reynolds de Rec, = 0.93 x 10° et de Reg, = 0.53 x 10°.

Nous constatons, sur la Fig. 6.1, présentant I'influence du nombre de Reynolds
de I’écoulement sur le coefficient de frottement pariétal, la présence d’'un bulbe de
transition en proche bord d’attaque. Nous disposons donc d’une premiere infor-
mation utile sur la position de la bande rugueuse de carborundum qui assurera le
déclenchement de transition. En effet, s’il apparait que la longueur du bulbe diminue
avec le nombre de Reynolds, le point de décollement est indépendant de la vitesse
de I’écoulement et se situe a une position z/C = 1.2%. La Fig. 6.2 indique la po-
sition du bulbe de transition sur les deux maquettes dans les conditions nominales
de fonctionnement des souffleries. Les rugosités devront ainsi étre placées en amont
de cette position. La largeur de la bande est par ailleurs fixée a 1% de la corde soit
3.5mm pour la maquette NACA 0015-Béton et 0.5% de la corde soit 5mm pour la
maquette NACA 0015-Visu.

T T
— Re, =700000
Re.= 930000

0.08 — Re =1167000 |

0.07

\ Evolution de la taille du bulbe de transition
0.06 H

005 |

0.04F |

Coefficient de frottement pariétal

-0.01 I I I I I I I I I
0% 1% 2% 3% 4% 5% 6% 7% 8% 9% 10%

Position x/C

Fi1G. 6.1 — Calcul du coefficient de frottement pariétal et de I’évolution de la taille
du bulbe de transition en fonction du nombre de Reynolds sur le profil NACA 0015
de corde C' = 0.35m placé a incidence oo = 15°

Il ne reste donc qu’a déterminer la taille de la rugosité. Compte tenu de la
Fig. 6.3, présentant I'épaisseur de déplacement de la couche limite se développant
sur les deux maquettes placées a 15° d’incidence, nous choisirons :
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Fi1c. 6.2 — Calcul du coefficient de frottement pariétal sur les maquettes NACA
0015-Béton et NACA 0015-Visu placées a incidence a = 15°

— pour la maquette NACA 0015-Béton, une taille de rugosité de 88um, corres-
pondant a I’épaisseur de déplacement ¢; de la couche limite en x/C = 0.4%

sur le profil,

— pour la maquette NACA 0015-Visu, une taille de rugosité de 300um, corres-
pondant & ’épaisseur de déplacement d; de la couche limite en z/C = 1% sur

le profil.

A ces positions, les nombres de Reynolds Reg, , basés sur les épaisseurs de quantité
de mouvement 6, de la couche limite sont donnés dans le tableau 6.1. On note
que les valeurs de Rey, sont supérieures a la valeur critique retenue de 200; les
conditions du déclenchement de la transition respectent donc bien les criteres adoptés
au paragraphe 2.5.

Maquette | Position | Vitesse locale | Nombre de Reynolds
NACA 0015 | z/C (%) U./Uy Rey,
Béton 0.4% 2.72 232
Visu 1.0% 2.8 208

TAB. 6.1 — Calcul des valeurs de Rey, pour les deux configurations expérimentales

Une variation du nombre de Reynolds de I’écoulement affectera peu l'efficacité
du déclenchement de transition étant donné la faible influence de ce parametre sur

la valeur de ¢; en proche bord d’attaque (Fig. 6.4).
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FiG. 6.3 — Calcul de I’épaisseur de déplacement de la couche limite se développant
sur les maquettes NACA 0015-Béton et NACA 0015-Visu placées a incidence oo = 15°
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Fi1G. 6.4 — Calcul de l'influence du nombre de Reynolds sur 1’épaisseur de dépla-
cement de la couche limite se développant sur le profil NACA 0015 placé a incidence
a =15
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Fi1G. 6.5 — Calcul de I'épaisseur de déplacement de la couche limite sur les maquettes
NACA 0015-Béton et NACA 0015-Visu a incidence o = 127, en transition déclenchée
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Fi1G. 6.6 — Calcul du coefficient de frottement pariétal sur les maquettes NACA
0015-Béton et NACA 0015-Visu a incidence o = 127, en transition déclenchée
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6.1.2 Etude expérimentale préliminaire du profil de faible
allongement

Les résultats numériques sont validés et complétés par des essais sur la maquette
NACA 0015-Béton d’allongement 3. Le choix de cette configuration est lié aux li-
mitations imposées par la balance aérodynamique de la Soufflerie Béton (décrite au
paragraphe 4.3.1). Sa gamme de mesure en portance autorise des efforts maximum
de 100daN'.

En choisissant une aile de surface Syjpire = C X L = 0.35m?2, une vitesse amont
Uso = 60m/s et un coefficient de portance maximal C, ,,4, = 1.2, I'effort de portance
maximal est évalué a :

1
Fz,max = 5 X p X Salaire X Uzo X Cz,maaz = 92.6daN

La balance de la Soufflerie Béton est donc tout a fait adaptée aux pesées d’efforts
aérodynamiques s’exercant sur la maquette d’allongement 3 ; ces pesées sont réalisées
avec l'aile en position verticale. Pour les besoins des visualisations, le profil est
déplacé et fixé en position horizontale (Fig. 6.7). Par ailleurs et conformément au
descriptif du montage expérimental (paragraphe 4.1), les deux plaques de garde sont
disposées sur la maquette de maniere a réduire les effets tridimensionnels.

F1G. 6.7 — Profil NACA 0015 (A = 3) installé, sans plaques de garde, dans la veine
de la Soufflerie Béton

Essais en transition naturelle de la couche limite

La progression en incidence des décollements & Rec, = 0.93 x 10° est donnée sur
la Fig. 6.8. Les premiers décollements apparaissent au bord de fuite a une incidence
de 15° pour s’étaler progressivement vers le bord d’attaque. A une incidence de
18°, les décollements recouvrent la totalité de l'extrados. La ligne d’accumulation
jaune présente sur ’ensemble des visualisations indique la présence du bulbe de
transition (paragraphe 1.3) déja mis en évidence par le calcul Xfoil. Une estimation
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de I'étendue du bulbe, effectuée a partir de ces visualisations indique une bonne
précision des calculs. D’apres les visualisations, a une incidence o = 15°, le bulbe
s’étend entre x/C = 1.5% et x/C = 4.5%, ce qui est en conformité avec le calcul du
coefficient de frottement pariétal donné en Fig. 6.1.

N‘W‘( I

v Fiy
”MM"\M\:*MMSWMMWW

F1G. 6.8 — Visualisations pariétales des décollements sur le profil NACA 0015 (A = 3)
en transition naturelle & Rec, = 0.93 x 10°

Les pesées (Fig. 6.9 et Fig. 6.10) indiquent que, dans la gamme de vitesses testées,
I'incidence de décrochage (v = 17°) est indépendante du nombre de Reynolds.

Ces essais en transition naturelle, bien que ne présentant que peu d’intérét pour
I’application du controle, indiquent néanmoins que le programme Xfoil prédit cor-
rectement la position du bulbe de décollement.

Essais en transition déclenchée de la couche limite

La progression en incidence des décollements & Rec, = 0.93 x 10° est donnée sur
la Fig. 6.11. Les premiers décollements apparaissent au bord de fuite a une incidence
de 14" et s’étalent progressivement vers le bord d’attaque. Le bulbe de transition que
nous avons pu mettre en évidence en transition naturelle disparait, ce qui conforte
notre choix des caractéristiques du déclenchement de transition. L’évolution des
décollements, plus lente qu’en transition naturelle, fait également apparaitre des
effets tridimensionnels plus importants.

Les pesées (Fig. 6.12 et Fig. 6.13) révelent que le décrochage a lieu aux alentours
de a = 15° et intervient donc plus tot qu’en transition naturelle.

Une comparaison des pesées effectuées en transition naturelle et en transition
déclenchée est donnée sur les Fig. 6.14 et 6.15. On peut s’étonner d'une perte de
sustentation d’environ 12% lorsque la transition est déclenchée mais Timmer et
Schaffarczyk [116] ou encore Lasauskas [73] font les mémes observations respective-
ment sur des profils DU 97-W-300 et LAP92-131/15. Dans les expériences de Timmer
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F1G. 6.9 — Mesures de I'influence du nombre de Reynolds sur le coefficient de por-
tance du profil NACA 0015 en transition naturelle
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Fi1G. 6.10 — Mesures de I'influence du nombre de Reynolds sur le coefficient de trainée
du profil NACA 0015 en transition naturelle
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F1G. 6.11 — Visualisations pariétales des décollements sur le profil NACA 0015 (A =
3) en transition déclenchée & Rec, = 0.93 x 106
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Fic. 6.12 — Mesures de l'influence du nombre de Reynolds sur le coefficient de

portance du profil NACA 0015 en transition déclenchée
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F1G. 6.13 — Mesures de I'influence du nombre de Reynolds sur le coefficient de trainée
du profil NACA 0015 en transition déclenchée

et Schaffarczyk, la chute de portance en transition déclenchée atteint 45% pour un
nombre de Reynolds Rec = 3 x 10°. Les auteurs montrent toutefois que cette perte
de sustentation tend a s’amoindrir lorsque le nombre de Reynolds augmente : le
déficit n’est plus que de 32% pour un nombre de Reynolds de Rec = 10 x 10°. Ce
type de comportement en transition déclenchée concerne essentiellement les profils
pour lesquels les rugosités sont placées en proche bord d’attaque.

Conclusions

Ces essais préliminaires menés sur le profil NACA 0015-Béton d’allongement 3
mettent clairement en évidence les limites du montage que nous avons adopté initia-
lement. Le faible allongement de la maquette associé aux effets de parois liés a notre
configuration (aile en position dérive) engendre, aux incidences élevées, une forte
tridimensionnalité des décollements, impropre a notre étude. Ce probleme motive la
mise en place d’un second montage permettant de s’affranchir de ces effets 3D, ou
tout au moins de les réduire. Malgré les difficultés de réalisation, nous choisissons
donc de porter I'allongement de la maquette a 7 (en venant greffer deux extensions
de part et d’autre du modele existant) et de modifier en conséquence 'installation
de T'aile dans la veine d’essais. Nous sommes confrontés a plusieurs problemes tech-
nologiques :

— le porte-a-faux étant considérable avec une aile de 2.40m d’envergure, il est
nécessaire de maintenir le profil avec un deuxieme appui autorisant la mise en
incidence et les pesées,

— la conception en trois parties de la nouvelle maquette doit lui assurer une
bonne tenue a des vitesses de I'ordre de 60m/s; en outre, d’'un point de vue
aérodynamique, la continuité au niveau des jonctions entre les trois parties
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F1G. 6.14 — Effet du déclenchement de transition sur le C(«) pour Rec = 0.93 x 10°
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F1G. 6.15 — Effet du déclenchement de transition sur le C,(a) pour Rec = 0.93 x 10°
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doit étre soignée,
— enfin, une balance aérodynamique de paroi, de gamme de mesures adaptée au
nouveau montage, doit étre congue.

6.2 Qualification de I’écoulement autour du profil
NACA 0015

6.2.1 Caractérisation du profil NACA 0015-Béton d’allon-
gement 7

La maquette précédente est placée horizontalement en milieu de veine de la Souf-
flerie Béton ; on lui adjoint, de part et d’autre, deux extensions en résine (Fig. 6.16).
Chaque extension a une envergure de 0.71m, portant ainsi I’envergure totale de la
maquette a 2.40m. La nouvelle maquette ainsi constituée, d’allongement \ = 7, est
reliée a une de ses extrémités a la balance aérodynamique de paroi par 'intermédiaire
d’une bride. L’autre extrémité de la maquette est fixée a la paroi opposée de la veine
d’essais grace a une liaison rotule. Des tubes métalliques ont été disposés a l'intérieur
de I’ensemble des trois parties de la maquette de maniere a rigidifier sa structure.
Un soin particulier est apporté aux jonctions entre la maquette principale et ses
deux extensions pour éviter toute perturbation de 'écoulement (Fig. 6.17). Les ef-
forts mesurés par la balance seront égaux, dans le cas idéal, a la moitié des efforts
s’exercant sur le profil.
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Liaison rotule Balance aérodynamique

F1G. 6.16 — Modifications apportées au profil NACA 0015 en vue d’augmenter son
allongement

Essais en transition naturelle de la couche limite

Pour un nombre de Reynolds fixé & Rec, = 0.93 x 105, des visualisations parié-
tales ont été réalisées pour plusieurs incidences avec un pas de 1 degré. La progression
en incidence des décollements est donnée sur la Fig. 6.18.

Les décollements apparaissent au bord de fuite des 11° et deviennent fortement
tridimensionnels a partir de 14°. L’emplacement des raccords entre la partie cen-
trale de la maquette et ses deux extensions est lisible sur les visualisations, parti-
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F1G. 6.17 — Installation du profil NACA 0015 (A = 7) dans la veine d’essais de la
Soufflerie Béton

culierement aux incidences les plus faibles, mais ces jonctions n’affectent que peu
I'homogénéité en envergure des décollements. A partir d’'une incidence de 16°, on
devine I’amorce de trois structures cellulaires que nous retrouverons et expliquerons
ci-dessous dans le cas des essais en transition déclenchée de la couche limite.

o, '""‘.WWMJ“JW ..

F1G. 6.18 — Visualisations pariétales des décollements sur le profil NACA 0015 (A =
7) en transition naturelle & Rec, = 0.93 x 10°

Essais en transition déclenchée de la couche limite

Conformément au paragraphe 6.1.1, la bande de rugosités est installée sur le
profil en z/C = 0.4%. Pour mémoire, la largeur de la bande est de I/C = 1%
et la taille des rugosités est choisie égale a 88um. La progression en incidence des
décollements est donnée sur la Fig. 6.19.

Ces visualisations pariétales sont conformes a ce qu’on peut trouver dans la
littérature, a savoir que, sur une aile rectangulaire d’envergure finie, il n’existe pas
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F1G. 6.19 — Visualisations pariétales des décollements sur le profil NACA 0015 (A =
7) en transition déclenchée & Rec, = 0.93 x 10°

véritablement d’écoulement bidimensionnel. Ce qu’on observe en réalité est une jux-
taposition de cellules tridimensionnelles dont la taille dépend de I'allongement de
l'aile. Ces cellules apparaissent a une incidence de 12°. Si on se réfere a Weihs [122],
une aile rectangulaire d’allongement 3 présentera une seule cellule tandis qu'une
aile d’allongement 6 (resp. 9) présentera deux (resp. trois) cellules (Fig. 6.20). Cette
observation s’explique par le fait qu’aux incidences élevées, 1’état le plus stable de
la couche limite correspond a un décollement tridimensionnel. Pour nos essais, les
visualisations faites en paroi vont dans le sens de ces observations : on observait une
seule et unique cellule sur la maquette d’allongement 3 (Fig. 6.11) et trois cellules
sur la maquette d’allongement 7 (Fig. 6.19).

Les tomographies, réalisées dans un plan distant de 66cm de la paroi (Fig. 6.21),
sont en accord avec la lecture faite en paroi des décollements : la taille des zones
décollées est comparable dans les deux cas (Fig. 6.22).

Les Fig. 6.23 et 6.24 présentent les distributions de pression pariétale autour de
'aile pour différents angles d’attaque.

A incidence nulle, les différences relevées entre les distributions a l'intrados et
a l'extrados témoignent d’'un léger défaut de symétrie du profil, sans doute lié a la
présence du capot amovible. Ces différences restent néanmoins minimes et tout a
fait acceptables.

Jusqu’a une incidence de 14°, il est difficile d’établir un lien entre les distribu-
tions de pression et la position des décollements obtenue a partir des visualisations ;
a partir de 14°, la zone isobare s’étendant depuis le bord de fuite jusqu’a une abscisse
x/C = 25% (et remontant progressivement vers le bord d’attaque avec 'incidence)
indique de maniere relativement précise 1’étendue de la zone décollée. Celle-ci re-
couvre 90% de l'extrados a une incidence de 17°.

Il n’a pas été possible d’'usiner toutes les prises de pression statique dans le plan
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F1G. 6.20 — Visualisations pariétales obtenues pour Rec = 385000 et o = 18.4° sur
des profils Clark-Y 14% d’allongement 3, 6, 9 et 12 [122]
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F1G. 6.21 — Position du plan ou sont réalisées les tomographies
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Incidence 09 degrés Incidence 13 degrés

Incidence 14 degrés

Incidence 11 degrés Incidence 15 degrés

Incidence 12 degrés Incidence 16 degrés

Fi1c. 6.22 — Tomographies réalisées dans un plan distant de 66cm de la paroi a
Rec, = 0.93 x 10°
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de mi-envergure étant donné les faibles épaisseurs et rayons de courbure au bord
d’attaque de la maquette. L’agencement des prises de pression en quinconce est
reporté schématiquement et superposé a une visualisation pariétale réalisée pour
a = 15" sur la Fig. 6.25.

Les prises de pression proches du bord d’attaque sont placées a des positions
variables en envergure. L’indication de chacune de ces prises correspond donc a
une « tranche » d’écoulement différente. On voit par exemple, sur la Fig. 6.25,
que la prise de pression n'4 (représentée en rouge) correspond a une région collée
de I’écoulement alors que la prise de pression suivante (représentée en bleue) est
située dans une zone de décollement. Les fluctuations de pression mesurées aux
incidences élevées en proche bord d’attaque traduisent simplement 'indication des
prises de part et d’autre de I’écoulement dans la tranche considérée (a mi-envergure).
Autrement dit, les écarts de pression par rapport a la courbe moyenne traduisent la
non-homogénéité de I’écoulement en envergure aux incidences élevées.
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Fic. 6.23 — Distributions de pression autour du profil NACA 0015 en transition
déclenchée & Rec, = 0.93 x 10°. En haut : « = 0" et @ = 12°; en bas : a = 13" et
a=14"

Un calcul du coefficient de portance est mené par intégration des distributions
de pression a mi-envergure. Le décrochage, qui se caractérise par une rupture de la
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Fic. 6.24 — Distributions de pression autour du profil NACA 0015 en transition
déclenchée & Req, = 0.93 x 10°. En haut : @ = 15" et a = 16"; en bas : @ = 17" et
a=18

B.F

™
ety SRS *:...Aa:t."
[

Ligne de décoll ;
e r———

Fi1G. 6.25 — Distribution schématique des prises de pression statique sur le profil



122 Chapitre 6. Controle des décollements sur le profil NACA 0015

pente dC, /da, apparait graduellement a partir d’'une incidence de 8 et le C, ;42 €5t
atteint pour une incidence de 13°. Ce résultat est a rapprocher des mesures balance
et des autres mesures expérimentales données en référence (Fig. 6.26).

On note que le décrochage est plus brutal dans le cas de I'intégration des C,. Ce
type de calcul est entaché d’erreur puisque, outre le fait qu’il ne prend pas en compte
la trainée visqueuse (négligeable pour un profil d’aile), il implique un écoulement
bidimensionnel et donc homogene en envergure. Il donne donc une information sur
une « tranche » de I’écoulement contrairement aux mesures balance qui donnent
acces a un effort global, intégré sur la surface entiere de ’aile. Ceci peut également
expliquer la différence entre les incidences de décrochage obtenues grace aux deux
types de mesure.
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F1G. 6.26 — Evolution du coefficient de portance du profil NACA 0015 en fonction
de l'incidence ([49, 51, 66])

Des explorations de sillage sont réalisées grace a un fil chaud et un tube de Pitot
(Fig. 6.27). Le tube de Pitot est utilisé a la fois pour calibrer le fil chaud et pour
mesurer les vitesses moyennes dans le sillage. Une fréquence d’échantillonnage de
50k H z est utilisée pour les acquisitions fil chaud. Ces sondages au fil chaud dans le
sillage de la maquette permettent le calcul de son coefficient de trainée a partir des
équations figurant en Annexe B.

On note Uy la vitesse minimale dans le sillage; les valeurs de Uy en fonction
de l'incidence sont reportées sur la Fig. 6.28. On note b ’épaisseur du sillage pour
laquelle (Usijiage — Up)/(Uso — Up) est inférieure a 99%.

Les sondages présentés sont effectués a une distance 2/C = 5 du bord de fuite du
profil de facon a retrouver, a I'extérieur du sillage, des pressions statiques proches
de celles mesurées en amont du profil, ceci afin d’obtenir une meilleure estimation
du coefficient de trainée (Annexe B).

La Fig. 6.29 présente les profils de vitesse moyenne dans le sillage pour des
incidences comprises entre 3 et 12°. Le rapport y/C correspond a la distance traversée
dans le sillage, adimensionnée par la corde de 'aile. Des fluctuations de vitesse sont
a noter dans le sillage quand l'incidence du profil est portée a 12°. On observe
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F1c. 6.27 — Veine d’essais de la Soufflerie Béton : exploration du sillage de la ma-
quette NACA 0015
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F1G. 6.28 — Variations de I'épaisseur du sillage b/C et de la vitesse minimale Uy /U,
en fonction de l'incidence & une distance x/C=5 du bord de fuite
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également que I’épaisseur de sillage b/C' augmente graduellement avec l'incidence :
I’évolution de b/C' est reportée sur la Fig. 6.28.

0.8
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y/C

F1G. 6.29 — Comparaison des profils de vitesse moyenne dans le sillage, a une distance
x/C=5 du bord de fuite

La valeur RMS de la vitesse longitudinale dans le sillage est reportée sur la
Fig. 6.30. Nous sommes en présence d'un profil typique d’un sillage asymétrique;
Iamplitude des mesures augmente par ailleurs avec l'incidence. A l'extérieur du
sillage, dans la région d’écoulement potentiel, la valeur RMS mesurée est proche de
0.5% ; nous retrouvons ainsi le taux de turbulence de la soufflerie.

Le coefficient de trainée C, calculé a partir des sondages précédents est reporté
sur la Fig. 6.31. Jusqu’a une incidence de 11" et pour des incidences croissantes, on
observe une légere augmentation du C,. Au-dela de 11°, on constate une rupture de
pente et I'augmentation de trainée est beaucoup plus marquée.

Sur la méme figure sont reportées les variations de la longueur de la zone décollée
en fonction de l'incidence. Cette longueur est estimée a partir de la position de
la ligne de décollement a mi-envergure. Les premiers décollements apparaissent au
bord de fuite a une incidence o« = 7°. La taille de la zone décollée augmente alors
linéairement avec I'incidence jusqu’a o = 11° ou elle recouvre environ 30% du profil.
A partir de @ = 11°, on note un changement de pente et la ligne de décollement
progresse plus rapidement vers le bord d’attaque. Cette modification est corrélée a
I’augmentation brutal du coefficient de trainée.

Cette interprétation doit étre nuancée puisque l'estimation de la longueur de la
zone décollée est réalisée dans un plan a mi-envergure. L’aspect tridimensionnel des
décollements n’est donc pas pris en compte par cette approche. Elle ne permet pas,
en particulier, d’expliquer 'augmentation de trainée pour les incidences oo < 7.

Les spectres des fluctuations de vitesse longitudinale dans le sillage (0.5 < y/C <
0.9) de la maquette a incidence a = 12" sont reportés sur la Fig. 6.33. On note E
I’énergie spectrale. Il est clair ces spectres ne permettent pas de dégager de fréquence
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Fi1G. 6.30 — Comparaison des valeurs RMS de la vitesse longitudinale dans le sillage,
a une distance x/C=5 du bord de fuite

0.06

Coefficient de trainée Cx
o
o
8
T

051

04t

031

0.2

01r

Longueur de la zone décollée (L / C)

6
Incidence (°)

FiG. 6.31 — Evolution du coefficient de trainée et de la longueur de la zone décollée
pour le profil NACA 0015 en fonction de 'incidence
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centrale privilégiée autour de laquelle les fluctuations s’organisent. De maniere a
prendre en compte l'effet d’incidence (maitre-couple de 'aile vu par I’écoulement)
et conformément a la définition généralement choisie dans la littérature, pour la
graduation de I'axe des abscisses, un nombre de Strouhal (Fig. 6.32) défini par :

St=f x C x sin(a)/Us

F1G. 6.32 — Définition du nombre de Strouhal utilisé

Spectre des fluctuations de vitesse longitudinale. a = 12°. Re‘::o,gs.lo6 05<y/C<0.9

10° £

10° |

Energie (m?/s%)

107

107
10"

Nombre de Strouhal

F1G. 6.33 — Energie spectrale du sillage pour 0.5 < y/C < 0.9 a une distance
x/C =5 du bord de fuite

On choisit alors un autre mode de représentation en tracant f E? en fonction de
log(f) de maniére a mettre en évidence la présence de pics énergétiques. Ce tracé
présente par ailleurs I'avantage de donner directement acces a 1’énergie spectrale par
intégration :

/ f E*d(logf) = / fEQ% = / E*df = Ejpyen

Les spectres correspondants sont tracés sur la Fig. 6.34. Ils révelent un nombre
de Strouhal nominal St = 0.309 conduisant a une fréquence dominante f = 170H z
qui correspond probablement a la fréquence d’échappement tourbillonnaire dans le
sillage. Pour les autres incidences, ce nombre de Strouhal a une valeur comprise entre
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0.34 et 0.4. On note également dans ces spectres des anomalies qui apparaissent a
Iextérieur du sillage pour des fréquences d’environ 300H z; elles sont sans doute
imputables soit a I’écoulement intrinseque de la soufflerie, soit au support de sonde
utilisé pour I'exploration fil chaud.

Enfin, il est intéressant de remarquer que les pics d’énergie ont une diffusion
relativement importante, ce qui indique qu’il existe, a priori, une large gamme de
fréquences utilisables pour tenter d’agir sur ce type d’écoulement.

6.2.2 Caractérisation du profil NACA 0015-Visu
La maquette NACA 0015-Visu est installée dans la Soufflerie VISU 01 (Fig. 6.35).

L’ensemble des essais sur ce profil sont réalisés en transition déclenchée de la couche
limite; une bande (largeur [/C = 0.5%) de carborundum (taille caractéristique
300um) est alors placée en x/C = 1%, conformément au choix de rugosités établi
au paragraphe 6.1.

Des tomographies ont été réalisées pour un nombre de Reynolds Rec, = 0.53 X
10°. L’évolution des décollements en fonction de 'incidence (Fig. 6.36) est semblable
a celle observée sur la maquette NACA 0015-Béton (Fig. 6.22). Ceci suggere que les
effets du nombre de Reynolds sur I’évolution globale de I’écoulement sont minimes et
que, par conséquent, les résultats obtenus sur la maquette NACA 0015-Béton pour-
ront étre extrapolés a la maquette NACA 0015-Visu. Néanmoins, la prudence est
de rigueur. Cette extrapolation ne reste en effet qu'une approximation étant donné
que les conditions d’écoulement sont tres différentes dans les deux soufHeries, 1’al-
longement réduit (A = 1.25) de la maquette NACA 0015-Visu rendant 1’écoulement
plus sensible au gradient de pression transverse. Ces instabilités, sans doute plus im-
portantes sur la maquette NACA 0015-Visu, se développant en envergure sur laile
pourront affecter I'efficacité de 'actionneur. Par ailleurs, les effets de blocage de la
veine sont beaucoup plus importants dans cette configuration (a une incidence de
10° du profil, le taux de blocage de la veine de la soufflerie VISU 01 est de 14%
contre seulement 2.4% dans la Soufflerie Béton).

6.3 Controle des décollements par utilisation de
générateurs de tourbillons

Ce premier dispositif de controle des décollements est testé a la fois sur la
maquette NACA 0015-Béton et sur la maquette NACA 0015-Visu. Les résultats
présentés dans ce paragraphe se rapportent donc aux deux soufferies.

6.3.1 Caractérisation de ’actionneur

Des générateurs de tourbillons fluidiques (VGF') sont usinés dans la partie amo-
vible de la maquette NACA 0015-Béton. Quarante-quatre trous (de diametre 1mm)
sont répartis tous les 15mm a une distance z/C = 20% du bord d’attaque. L’axe
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Spectre des fluctuations de vitesse longitudinale. a = 12°. ReC:O‘QS.loS. 0<y/C<05
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F1G. 6.34 — Evolution de I'énergie spectrale du sillage (a une distance x/C' =5 du
bord de fuite) pour 0 < y/C < 0.5 (en haut), pour 0.5 < y/C' < 0.9 (au milieu) et
pour 0.9 <y/C < 1.4 (en bas)
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F1G. 6.35 — Veine d’essais de la Soufflerie VISU 01

des orifices forme un angle de 30" par rapport a la tangente locale au profil ; il forme
un angle de lacet de 60° par rapport a la direction de I’écoulement (Fig. 6.37).

Cette rangée de VGF ne s’étend pas sur la totalité de la maquette. Les action-
neurs ne sont présents que sur la partie centrale de ’aile et la lecture des polaires (en
particulier, des gains de portance et des réductions de trainée associés au controle)
doit étre réalisée en gardant en téte que la surface de l'aile sujette a controle ne
représente que 27.5% de la surface totale.

Une cavité, logée a l'intérieur de la maquette et reliée a une arrivée d’air com-
primé, assure 'alimentation des injecteurs (Fig. 6.38). Le Tab. 6.2 permet d’établir
la correspondance entre la pression mesurée a l'intérieur de cette cavité et la vitesse
moyenne Uygr en sortie d’actionneur. Sont également reportés dans ce tableau les
coefficients de soufflage C),, définis par :

Se'ecion U
Cu= 2 x (28 (0

Sreference désigne la portion d’aile sur laquelle est appliqué le controle :

Sreference =0.35 x 0.66 = O231m2

Pression a l’intérieur Vitesse C.
de la cavité moyenne Uy gr
0.05bar 42m/s 0.03%
0.1bar 68m/s 0.09%
0.2bar 101m/s 0.20%
0.3bar 166m/s 0.53%
0.4bar 208m/s 0.83%
0.425bar 214m/s 0.88%

TAB. 6.2 — Valeurs du coefficient de soufflage des VGF installés sur la maquette
NACA 0015-Béton en fonction de la pression d’alimentation de ’actionneur
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Incidence 09 degres Incidence 13 degrés

Incidence 10 degres Incidence 14 degres

Incidence 15 degrés

Incidence 12 degres Incidence 16 degrés

F1G. 6.36 — Tomographies réalisées & mi-envergure a Rec, = 0.53 x 10°
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Fi1a. 6.37 — Géométrie des actionneurs VGF

"Cavité intégrée A la face
intérieure du capot

F1G. 6.38 — L’actionneur de type VGF
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Par ailleurs, on équipe la maquette NACA 0015-Visu du méme type d’actionneur
en vue de réaliser des tomographies a basses vitesses. Une rangée de vingt-quatre
trous (de diametre 2mm) répartis tous les 20mm a une distance z/C = 20% du bord
d’attaque est usinée dans le profil. L’orientation de ’axe des orifices est identique a
celle retenue pour la maquette NACA 0015-Béton.

6.3.2 Influence des orifices sur les pesées

Les polaires de référence C,(a) sont données sur la Fig. 6.39. Deux séries de
mesures sont réalisées. Dans un premier temps, on mesure le coefficient de portance
du profil présentant les VGF en position off (courbe bleue). On compare la polaire
obtenue a celle correspondant a un profil « sans actionneurs » (courbe verte). Pour
cela, la précaution est prise de recouvrir les VGF d’un adhésif tres fin.

La comparaison des deux polaires indique qu’au-dela d’une incidence de 8, la
portance est légerement augmentée en présence des orifices. La présence de trous de
taille comparable aux épaisseurs de couche limite a un effet sur ’écoulement et, par
conséquent, sur les coefficients aérodynamiques de l'aile; cette action, qu’on peut
comprendre de maniere intuitive, n’a pas été étudiée en détails.

Pour le profil avec les orifices « obstrués », la polaire mesurée est comparable a
celle obtenue par intégration des distributions de pression statique en paroi. L’accord
entre les deux types de mesure est parfait jusqu’a une incidence de 12°.

Pour les incidences plus élevées, le décrochage étant atteint et de larges zones
de décollements recouvrant ’extrados, les valeurs different 1égerement. L’intégration
des C, met en évidence un phénomene de décrochage tres lent qui apparait a partir
de 9° jusqu’a une incidence de 13°; a partir de 13" a lieu un décrochage abrupt,
traduit par une rupture brutale de la pente dC. /do.

Ces courbes sont a rapprocher des polaires obtenues dans la littérature ([49, 51,
66]) : nos mesures restituent bien I'incidence de décrochage (o >~ 12°) et la valeur du
Comaz (Cazmaz =~ 1). Apres le décrochage, le C, semble décroitre moins rapidement
pour notre configuration mais les références indiquent une dispersion importante
des mesures au-dela de o = 14". Ces écarts sont sans doute liés aux spécificités
des différents montages, en particulier aux différences d’allongement des maquettes
testées.

De la méme maniere, la seule présence des orifices des VGF induit une augmen-
tation notable de la trainée (Fig. 6.40). Le diametre des trous étant de 1'ordre des
épaisseurs physiques de couche limite, les cavités présentes en paroi ont un effet
comparable a celui de vortex generators mécaniques. Jusqu’a une incidence de 7°,
les deux méthodes d’évaluation du coefficient de trainée (pesées et exploration du
sillage) sont en bon accord. Au-dela, le coefficient de trainée calculé a partir des
sondages fil-chaud est sous-évalué.

Dans la suite, les polaires de référence choisies sont celles correspondantes au
profil présentant les VGF (non obstrués) en position off. Ce choix permet d’effectuer
une comparaison on/off de l'actionneur et de mesurer de maniere tres simple les
seuls effets du soufflage. Dans ce paragraphe, nous avons toutefois quantifié les écarts
entre les configurations « orifices ouverts » et « orifices fermés » ; le lecteur pourra
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F1G. 6.39 — Influence des orifices sur les polaires C, (a)). Comparaison avec les polaires
de référence disponibles dans la littérature ([49], [51] et [66])
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F1a. 6.40 — Influence des orifices sur les polaires C,(«)
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ainsi, s’il le souhaite, utiliser comme courbes de référence les polaires correspondantes
au profil sans actionneurs.

6.3.3 Modifications des coefficients aérodynamiques

L’activation des VGF aboutit a une augmentation du coefficient de portance
(Fig. 6.41). A une incidence de 16°, en fonction de la vitesse en sortie des VGF,
les gains de portance AC, varient entre 5 et 14%. Corrélativement, le coefficient
de trainée connait une diminution importante (Fig. 6.42). A partir d’une incidence
de 4°, la trainée est réduite et ce, quelque soit le débit injecté. A C), croissant et
pour une incidence donnée, I’évolution de la trainée n’est pas monotone : il existe
un coefficient de soufflage optimal, ici C),, = 0.2% qu'il ne faut pas dépasser. Les
réductions de trainée AC, sont considérables : pour o = 16" et C,, = 0.2%, le
coefficient de trainée est réduit de 30%. La diminution AC, maximale, évaluée a
62%, est atteinte pour av = 13",

- C :‘0.00% (re’fe"rence avet‘: les orifice:;)
—g- C =0.03% 7
C =0.09%
C =0.20%
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Fi1G. 6.41 — Modifications du coefficient de portance par activation des VGF. In-
fluence du coefficient de soufflage

6.3.4 Modifications topologiques de I’écoulement

Les visualisations pariétales mettent bien en évidence 'effet d’entrainement pro-
voqué par les VGF (Fig. 6.43), y compris lorsque le décollement a lieu en amont des
actionneurs (pour une incidence de 15° par exemple). Les clichés sont centrés sur
la partie centrale de la maquette. Sur la colonne de gauche figure la topologie de
I’écoulement non controlé :

— pour o = 137, on observe une ligne d’accumulation d’enduit visqueux a proxi-

mité du bord de fuite et la convergence des lignes de frottement vers deux foyers
de décollements. On observe ainsi en paroi deux structures contra-rotatives.
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Fi1G. 6.42 — Modifications du coefficient de trainée par activation des VGF'. Influence
du coefficient de soufflage

— pour o = 147, la ligne de décollement atteint le bord d’attaque; on retrouve
la cellule centrale observée dans la partie 6.2.1. Le sens de rotation des deux
structures observées a 13" est inversé.

— pour « = 15°, la topologie de I’écoulement reste similaire. Sur la partie gauche
de la photo, une cellule identique a celle de la partie de la maquette se forme.
La symétrie de I’écoulement (position des foyers, intensité des tourbillons) est
remarquable.

Sur la colonne de droite, ’activation des VGF provoque plusieurs modifications :

— pour o = 137, la ligne de stagnation disparait et l'enduit visqueux atteint
le bord de fuite : le recollement de la couche limite est complet. Les deux
structures contra-rotatives subsistent étant donné que le controle n’est pas
appliqué sur toute 'envergure.

— pour o = 14°, le recollement complet de la couche limite sur la portion d’aile
controlée induit un changement du sens de rotation autour des deux foyers par
rapport au cas non controlé. L’augmentation de la circulation I' autour de la
partie centrale de la maquette impose cette inversion du sens de rotation.

— pour a = 157, la topologie est la méme qu'a o = 14" mais un coefficient C,
plus conséquent est requis pour aboutir au recollement complet.

6.3.5 Influence du coefficient de soufflage
Etude du coefficient de portance

Sur les Fig. 6.44 et 6.45 sont reportées les variations du coefficient de portance en
fonction de la pression relative d’alimentation des actionneurs. Pour les incidences
faibles (o < 10%), le gain de portance AC, est maximal pour un coefficient de souf-
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F1G. 6.43 — Visualisations pariétales de I’écoulement sans contréle (& gauche) et avec
controle par VGF (& droite) pour Reg, = 0.93 x 10°



6.3 Controle des décollements par utilisation de générateurs de tourbillons 137

flage de 0.05%. Au contraire, pour les incidences élevées (o > 147), AC, augmente
avec la pression d’alimentation de I'actionneur et est maximal pour un C,, de 0.83%.
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F1G. 6.44 — Variations du coefficient de portance en fonction du coefficient de souf-
flage (09" < o < 127)

On retrouve cette tendance si on représente les polaires C,(«) (Fig. 6.46) pour
a > 9°. Dans le régime post-décrochage caractérisé par une région de décollement
tres étendue, le coefficient de portance C, augmente de maniere monotone avec C),.
En revanche, pour @ = 9°, un coefficient de soufflage minime induit la plus forte
augmentation de portance.

Pour les faibles incidences a < 97, la région décollée ne s’étend que sur quelques
centimetres (15% de la corde a mi-envergure d’apres la Fig. 6.31), un faible apport
d’énergie (c’est-a-dire un faible C},) suffit alors a éliminer le décollement.

Pour les incidences plus élevées, typiquement au-dela de 'incidence de décro-
chage, la ligne de décollement qui atteint le bord d’attaque est située plusieurs cen-
timetres en amont des VGF'. Le coefficient de soufflage doit alors étre augmenté pour
aboutir au recollement. Autrement dit, il est nécessaire d’augmenter la quantité de
mouvement longitudinale injectée en paroi pour observer des effets conséquents sur
les polaires C,(«); ces résultats confirment donc que la distance entre 'actionneur
et le décollement est un parametre important qui détermine l'efficacité du controle.
Cette observation est en accord avec les conclusions de I’étude réalisée par Kumar et
Alvi [70] et décrites au paragraphe 3.4.3, & savoir que la position optimale (c’est-a-
dire nécessitant les C), les plus faibles pour aboutir au recollement) de 'actionneur
se situe immédiatement en amont de la ligne de décollement.

Etude du coefficient de trainée

Les variations du coefficient de trainée en fonction du coefficient de soufflage sont
tracées sur la Fig. 6.47. Un C,, de 0.09% est optimal pour o < 14" car induisant les
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F1G. 6.45 — Variations du coefficient de portance en fonction du coefficient de souf-
flage (13° < a < 16)
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réductions de trainée les plus importantes. Pour les incidences supérieures a 14°, un
coefficient de soufflage plus élevé est requis pour obtenir les réductions de trainée
les plus importantes.
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Fi1G. 6.47 — Variations du coefficient de trainée en fonction du coefficient de soufflage

On constate sur la Fig. 6.48 quun C, de 0.09% est optimal (en termes de
réduction de trainée) jusqu’a une incidence a@ < 14.5°. Pour 14.5" < a < 15.27,
le C, optimum est de 0.20%; il passe a 0.83% au-dela de cette gamme d’incidence.
Les mémes remarques que pour le coefficient de portance s’appliquent ici a la trainée.
Aux incidences élevées, un décollement sévere de la couche limite (conduisant a un
coefficient de trainée important) peut étre attenué sous réserve d’un apport d’énergie
extérieur (et donc d'un C),) suffisant, ce qui souligne une fois de plus 'importance
du positionnement de 1’actionneur par rapport au décollement [70]. Autrement dit,
plus la position du décollement est éloignée de 'actionneur, plus le coefficient de
soufflage doit étre élevé pour aboutir a un recollement complet.

6.3.6 Analyse des tomographies a faibles nombres de Rey-
nolds

Les tomographies réalisées a basses vitesses sur la maquette NACA 0015-Visu
confirment D'efficacité du controle. La Fig. 6.49 présente le recollement de la couche
limite conséquent a l'activation des VGF pour deux incidences (o« = 16" et a =
17°), le nombre de Reynolds étant fixé & Rec, = 2.0 x 10°. A ces incidences post-
décrochage, sans appliquer de controle, le décollement de couche limite est sévere
et couvre environ 80% du profil. Un rapport de vitesses « seuil » (permettant un
recollement sur toute la corde) VR = 7 est choisi pour ces tomographies, ce qui
conduit a un coefficient de soufflage C,, = 1.64%. Cette valeur peut paraitre élevée
si on la compare au coefficient de soufflage du controle appliqué sur la maquette
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F1G. 6.48 — Influence du coeflicient de soufflage sur les polaires C,(«)

NACA 0015-Béton. Néanmoins, les ordres de grandeur sont les mémes et ce facteur
2 entre les intensités de soufflage peut étre attribué a des différences entre les deux
montages. On peut par exemple remarquer qu’a ces incidences, le fort gradient
de pression adverse (effet « divergent ») lié au blocage de la veine régnant sur la
maquette NACA 0015-Visu favorise le décollement de couche limite.

Ces expériences sont répétées & un nombre de Reynolds Rec = 4.0 x 10°, pour
une incidence plus faible @ = 14" de maniere a réduire les effets de blocage. Pour
cette configuration, le recollement complet de la couche limite nécessite un rapport
de vitesses VR = 5.5. Le coefficient de soufflage requis passe alors a 0.86%, ce qui
est en accord avec les résultats obtenus avec la maquette NACA 0015-Béton.

6.4 Controle des décollements par utilisation de
jets synthétiques

Dans cette partie, deux actionneurs de type jets synthétiques sont mis en place
sur la maquette NACA 0015-Visu. Les essais présentés dans ce paragraphe se dérou-
lent donc intégralement dans la Soufflerie VISU 01.

6.4.1 Caractérisation des actionneurs

Deux types d’actionneurs sont testés successivement sur le profil :

— un jet synthétique normal & la paroi, placé a une distance 2/C = 70% du bord
d’attaque. Une petite cavité est incorporée dans la peau du profil, au-dessus
des haut-parleurs (Fig. 6.51) de maniére a pouvoir tester plusieurs diametres
de sortie des jets (1, 2 et 3mm) grace a un systeme de baguettes amovibles en
PVC. Le circuit électrique est alimenté par deux générateurs de tension 12V
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Profil non contrélé Activation des VGF

S a=17°
Profil non contrélé = Activation des VGF

F1G. 6.49 — Tomographies réalisées pour ’écoulement sans controle (a gauche) et
avec controle par VGF (& droite) pour Reg, = 0.2 x 10°

o=14°
Profil non contrdlé Activation des VGF

F1G. 6.50 — Tomographies réalisées pour 1'écoulement sans controle (a gauche) et
avec controle par VGF (& droite) pour Reg, = 0.4 x 10°
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et chaque haut-parleur, d'une puissance de 5W, est amplifié individuellement.
Ce type de haut-parleurs a été choisi car il présente le meilleur compromis
encombrement (compatible avec les dimensions de la maquette) / bande pas-
sante (dont la fréquence « seuil » minimale doit étre la plus faible possible,
compte tenu des vitesses d’essai), mais ceux-ci ne permettent pas de travailler
a des fréquences inférieures a 100H 2. Un générateur de fonctions permet de
varier la fréquence de fonctionnement des haut-parleurs.

F1G. 6.51 — Les haut-parleurs placés sous la peau de la maquette

— un jet synthétique tangentiel a la paroi, placé a une distance z/C = 20% du
bord d’attaque. L’orifice de sortie est constitué d’une série de trous de diametre
3mm répartis tous les 10mm. L’axe des trous forme un angle d’environ 30" avec
la tangente locale au profil. Le jet synthétique est généré par un moteur (jets
synthétiques générés mécaniquement).

Les Fig. 6.52 et 6.53 indiquent les variations temporelles de la vitesse des jets
synthétiques générés respectivement par les haut-parleurs et par le moteur. Ces
mesures fil chaud sont réalisées a une distance de 2mm de Uorifice d’éjection. Le fil
chaud ne permettant pas de distinguer le sens de 1’écoulement, la phase d’aspiration
comme la phase de jet sont caractérisées par des vitesses positives. La Fig. 6.54 met
en évidence 'augmentation d’amplitude de la demi-période d’aspiration lorsque le fil
chaud est approché de l'orifice. Néanmoins, nous constatons de maniere systématique
que 'amplitude de la partie aspiration reste inférieure a I’amplitude de la phase de
jet. Cette observation peut s’expliquer de deux manieres :

— l'intrusivité du fil chaud qui perturbe les mesures, en particulier lors de la phase
d’aspiration. L’encombrement des broches du fil chaud est en effet comparable
au diametre de 'orifice d’éjection.

— la physique intrinseque du jet. Si, lors de la phase de jet, les lignes de courant
sont quasi-unidirectionnelles en proche paroi, celles-ci ont une forme évasée
lors de la phase d’aspiration. L’air étant en effet amené d’un grand volume
ambiant a un trou de quelques millimetres, il est difficile de mesurer la vitesse
réelle des particules de fluide.

Grace a ces mesures fil chaud, chaque haut-parleur est ajusté individuellement
via son amplificateur de maniere a obtenir le signal de sortie maximum en termes
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F1G. 6.52 — Evolution temporelle de la vitesse du jet synthétique (f = 50Hz) gé-
néré par le haut-parleur (mesure par fil chaud sur un orifice d’éjection circulaire

(¢ = 3mm))

De maniere analogue aux VGF, on définit un coefficient de soufflage C,, (basé
sur la vitesse pic moyenne en sortie de jet) caractérisant le jet synthétique. Les
coefficients C), du jet synthétique généré par le moteur, calculés a partir d'une vitesse
amont U,, = 6m/s, sont reportés dans le tableau 6.3. Pour ce systeme, le coefficient
C), dépend de la fréquence du jet, l'orifice d’éjection de 'actionneur est par ailleurs
circulaire (¢ = 3mm).

| Fréquence (Hz) | Vitesse pic moyenne (m/s) [ C, |

24 8.5 0.29%
34 15 0.90%
50 22 1.94%

TAB. 6.3 — Valeurs du coefficient de soufflage du jet synthétique en fonction de la
fréquence de l'actionneur (piloté par le moteur)

Dans le tableau 6.4 figurent les coefficients de soufflage du jet synthétique généré
par les haut-parleurs. La fréquence des haut-parleurs est fixée a 100H z et la vitesse
amont de I’écoulement a U,, = 4m/s. Le diametre de 'orifice d’éjection est variable,
ses différentes valeurs sont reportées dans le tableau. Des mesures, non présentées
ici, montrent que pour une section de sortie donnée, le coefficient de souffiage varie
trés peu dans la gamme de fréquences testées (50H 2-200H z).
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F1G. 6.53 — Evolution temporelle de la vitesse du jet synthétique (f = 50H z) généré
par le moteur (mesure par fil chaud sur un orifice d’éjection circulaire (¢ = 2mm))
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F1G. 6.54 — Variations d’intensité de la vitesse d’aspiration en fonction de la distance
a lorifice d’éjection de la mesure (mesure par fil chaud sur un orifice d’éjection
circulaire (¢ = 3mm)); jet synthétique généré par les haut-parleurs (f = 50H z)
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| Diamétre | Section de sortie | Vitesse pic moyenne (m/s) [ C, |

lmm 3.61 x 10~°m? 19.1 0.37%
2mm 1.45 x 10~*m? 30.2 3.66%
3mm 3.25 x 10~ %m? 314 8.91%

TAB. 6.4 — Valeurs du coefficient de soufflage du jet synthétique en fonction de la
section de sortie de 'actionneur (piloté par le haut-parleur)

6.4.2 Analyse des tomographies

Les tomographies réalisées sur le profil a incidence 12° (Fig. 6.55) illustrent ’ef-
ficacité du jet synthétique généré par les haut-parleurs au travers des trous de 2mm
disposés a une distance z/C = 70% du bord d’attaque. Sans contrdle, la région
de décollement recouvre environ 30% de la corde ; I'activation des jets synthétiques
(f = 100H z) entraine une réduction de la zone de recirculation visible sur les tomo-
graphies.

Fic. 6.55 — Tomographies réalisées sur le profil NACAO0015 placé a incidence 12°
dans un écoulement & Rec = 0.27 x 10°; sans controle (& gauche), avec controle par
jets synthétiques opérant a une fréquence f = 100Hz (a droite)

La Fig. 6.56 illustre lefficacité du jet synthétique tangentiel (positionné a une
distance x/C = 20% du bord d’attaque) pour un angle d’attaque du profil de 15°.
L’écoulement naturel est caractérisé par une zone décollée recouvrant environ 60%
de la corde. Le décollement est retardé lorsque I'on applique le controle.

Pour ce dernier cas, il est intéressant de remarquer que les larges structures
tourbillonnaires (tourbillons de Kelvin-Helmholtz) se développant dans la couche de
mélange se transforment, sous 'effet du controle, en une série de tourbillons de taille
plus réduite se convectant le long de la paroi du profil.

Le jet synthétique opérant a une fréquence de f = 50Hz (soit environ six fois
la fréquence d’échappement tourbillonnaire naturelle de 1’écoulement) a permis de
diviser les structures tourbillonnaires de grande taille en de petites structures plus
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F1G. 6.56 — Tomographies réalisées sur le profil NACA0015 placé a incidence 15
dans un écoulement & Rec = 0.4 x 10°; sans controle (a gauche), avec controle par
jets synthétiques opérant a une fréquence f = 50H z (a droite)

énergétiques et cohérentes et surtout plus efficaces dans le processus de recolle-
ment de la couche limite. On retrouve ce résultat dans la littérature comme dans
les travaux de Courty et al. [31] ou l'utilisation sur un profil NACA 0012 d’une
fréquence d’excitation de quatre fois la fréquence naturelle d’échappement tour-
billonnaire conduit aux mémes conclusions que nos essais.

On observe également que, dans le cas naturel, la taille d’un tourbillon de Kelvin-
Helmholtz correspond approximativement a celle de quatre tourbillons pour le cas
controlé. Si la fréquence d’échappement des petits tourbillons est de ’ordre de 50H z
(fréquence imposée par le jet synthétique), on en déduit que celle-ci est de 50/4 =
12.5H 2z pour les tourbillons de Kelvin-Helmholtz. Parallelement, si on extrapole
a la maquette NACA 0015-Visu le nombre de Strouhal obtenu sur la maquette
NACA 0015-Béton (St ~ 0.3), on obtient une fréquence caractéristique de 9H z.
Nos résultats semblent donc cohérents.

6.4.3 Champs moyens de vitesse

Afin de mieux comprendre la physique du controle que nous avons mis en place,
des mesures PIV sont menées sur les deux configurations de jets synthétiques dans
la soufflerie de visualisation. Comme présenté au chapitre 4, deux champs PIV sont
étudiés : un objectif grand angle (28mm) permet d’accéder au champ de vitesse sur
la corde complete du profil ; un second objectif de 50 mm permet de zoomer et d’aug-
menter la résolution au voisinage de 'actionneur de type HP placé en x/C = 70%.
Ces deux champs sont schématisés sur la Fig. 6.57. Une description plus approfondie
de la méthode de mesure par vélocimétrie par images de particules (PIV) est pro-
posée en annexe A. Les parametres retenus pour le calcul des champs de vecteurs
sont donnés dans la partie 4.3.7.

Les champs de vitesse moyenne présentés ci-dessous correspondent au plan large
(représenté en bleu sur la Fig. 6.57); ils sont obtenus & partir de 150 champs ins-
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F1G. 6.57 — Position et taille des deux champs PIV étudiés

tantanés, l'intervalle de temps entre deux paires d’images est de 0.2 seconde. Les
différentes configurations testées sont regroupées dans le tableau 6.5 :

Incidence | Diametre | Position du | Fréquence | Ug, C.
jet (x/C)
13 3mm (JSM) 20% 34H 2 6m/s | 0.90%
13° 3mm (JSM) 20% 50H 2 6m/s | 1.94%
14° 3mm (JSM) 20% 34H z 6m/s | 0.90%
14° 3mm (JSM) 20% 50H z 6m/s | 1.94%
15° 3mm (JSM) 20% 34H = 6m/s | 0.90%
15° 3mm (JSM) 20% 50H z 6m/s | 1.94%
13° 2mm (HP) 70% 100H = 4m/s | 3.66%
14 2mm (HP) 70% 100H = 4m/s | 3.66%

TAB. 6.5 — Les différentes configurations étudiées

Nous avons montré dans le paragraphe 6.2.1 que la fréquence naturelle d’échap-
pement tourbillonnaire sur le profil d’allongement 7 est d’environ 0.36 sous forme
adimensionnée (nombre de Strouhal). Transposé au profil de corde C' = 1m, ce
nombre nous permet d’estimer la fréquence d’échappement tourbillonnaire dans le
cas d’une vitesse amont de 6m/s. Les fréquences obtenues sont respectivement de
9.6Hz, 89H z et 8.3Hz pour des incidences de 13", 14" et 15".

Etant donné que les fréquences de controle efficaces ont une a deux fois cet ordre
de grandeur, les mécanismes responsables du recollement impliquent sans doute la
réduction de taille des structures tourbillonnaires décrite dans le paragraphe 6.4.2.

Le jet synthétique mécanique en x/C' = 20% permet de retarder les décollements
de maniere efficace pour des incidences comprises entre 11° et 15°. Toutefois, les effets
du controle sont limités par la sévérité du décollement : ainsi, le recollement observé
est quasiment complet pour les incidences de 11° et 12°; il devient en revanche
difficile d’agir sur la position du décollement pour des incidences supérieures a 15°.

Les lignes de courant de ’écoulement pour les configurations sans controle met-
tent en évidence des tourbillons de grande taille dans la couche de cisaillement. Ce
résultat est particulierement visible pour les incidences de 14" et 15° (Fig. 6.60 et
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6.61).

La ligne singuliere entre la couche de cisaillement et la paroi (Fig. 6.58), ob-
servée a plusieurs reprises lors des essais, n’a pu étre expliquée. Elle est peut-étre
due a la présence d’un écoulement transverse suivant une direction hors du plan de
mesures PIV mais il serait surprenant que cet écoulement tridimensionnel soit aussi
bien structuré. Elle semble plus vraisemblablement révélatrice d’'un défaut d’ense-
mencement dans la région de décollement car, a une méme incidence, le phénomene
semble plus accentué a une vitesse élevée (plus défavorable a une fumée homogene) :
comparer, par exemple, les Fig. 6.59a pour un écoulement a 6m/s et 6.62a pour un
écoulement a 4m/s.

Ligne singuliére

F1G. 6.58 — Exemple de ligne singuliere observée sur les champs PIV

Les profils de vitesse a une incidence de 15 sont reportés sur la Fig. 6.64 : dans
le cas controlé, la couche limite bénéficie d’'un apport de quantité de mouvement
par rapport au cas naturellement décollé. Dans le cas du profil placé a incidence 15
(Fig. 6.61-b et 6.61-c), ’extension de la zone décollée passe de 55% a 20% de la corde
lorsque le coefficient C), est multiplié par deux. On observe un résultat similaire pour
les incidences de 13" et 14".

A des nombres de Reynolds plus faibles (Rec, = 2 x 10°), le controle par jets
synthétiques perpendiculaires a la paroi dans la région décollée (x/C' = 70%) permet
également de retarder 'apparition des décollements (Fig. 6.62 et 6.63). L'utilisation
des haut-parleurs a une fréquence de 100Hz (C,, de 3.7%) induit les mémes effets
de recollement.

Il est intéressant de mettre en parallele les deux modes d’actions. Si on compare
dans un premier temps les Fig. 6.59¢ / 6.62b puis les Fig. 6.60c / 6.63b, on constate
que pour une incidence donnée, la région décollée est réduite de maniere similaire
pour les deux types de controle; toutefois, le controle par jets synthétiques dans le
bulbe de décollement nécessite des taux de soufflage deux fois plus élevés.

L’actionneur mécanique semble donc meilleur en termes d’efficacité mais le syste-
me de jets synthétiques générés par haut-parleurs présente de nombreux avantages
(encombrement réduit, réduction des vibrations et du bruit). En outre, il s’agit d'un
type de controle « atypique », non rencontré dans la littérature, ce qui nous a incité
a poursuivre nos investigations pour ce type particulier de controle.
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F1a. 6.59 — Lignes de courant de I’écoulement moyen sur I'extrados du profil NACA
0015 (o = 13" et Uy, = 6m/s). Controle par jets synthétiques mécaniques au travers
de trous inclinés ¢ = 3mm en z/C = 20%. En haut : cas sans controle ; au milieu :
controle a une fréquence f = 34Hz et C,, = 0.90% ; en bas : contrdle a une fréquence
f=50Hzet C, =1.94%
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F1G. 6.60 — Lignes de courant de I’écoulement moyen sur I'extrados du profil NACA
0015 (o = 14° et Uy, = 6m/s). Controle par jets synthétiques mécaniques au travers
de trous inclinés ¢ = 3mm en z/C = 20%. En haut : cas sans controle ; au milieu :
controle a une fréquence f = 34Hz et C,, = 0.90% ; en bas : contrdle a une fréquence
f=50Hzet C, =1.94%



6.4 Controle des décollements par utilisation de jets synthétiques 151

ag

5o

)
75
70

S es

)

Ee,

5.0

s

w

3E

30

15

i)

18

10

0s

s
e
s
w“
s
e

“o
ey
s0m
s
o
15
30
25
20
15
10

F1G. 6.61 — Lignes de courant de I’écoulement moyen sur I'extrados du profil NACA
0015 (v = 15" et Uy, = 6m/s). Controle par jets synthétiques mécaniques au travers
de trous inclinés ¢ = 3mm en z/C = 20%. En haut : cas sans controle ; au milieu :
controle a une fréquence f = 34Hz et C, = 0.90% ; en bas : controle a une fréquence
f=50Hzet C, =1.94%
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F1G. 6.62 — Lignes de courant de I’écoulement moyen sur I'extrados du profil NACA
0015 (a = 13" et Uy, = 4m/s). Controle par jets synthétiques (générés par haut-
parleurs) au travers de trous ¢ = 2mm (perpendiculaires a la paroi) en z/C = 70%.
En haut : cas sans controle; en bas : controle a une fréquence f = 100Hz et C, =
3.70%
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F1a. 6.63 — Lignes de courant de 1’écoulement moyen sur 'extrados du profil NACA
0015 (a = 14" et Uy, = 4m/s). Controle par jets synthétiques (générés par haut-
parleurs) au travers de trous ¢ = 2mm (perpendiculaires & la paroi) en x/C = 70%.
En haut : cas sans controle; en bas : controle a une fréquence f = 100Hz et C, =
3.70%
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F1G. 6.64 — Profils de vitesse moyenne obtenus sur le profil NACA 0015 en variant
la fréquence de controle (jet synthétique mécanique au travers de trous circulaires
¢ = 3mm placés en z/C = 20%). Uy, = 6m/s, les profils sont tracés pour deux
positions. En haut : /C' = 21%; en bas : z/C = 92%
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6.4.4 Analyse des structures de I’écoulement par utilisation
de la POD

Dans le but de visualiser et d’extraire des informations sur les structures tour-
billonnaires de la zone d’écoulement décollé, une Décomposition Orthogonale aux
valeurs Propres (POD) est entreprise. Cette technique introduite par Lumley [78]
est basée sur I'idée que les structures cohérentes d’un écoulement turbulent sont
celles qui ont la plus grande projection au sens des moindres carrés sur le champ de
vitesse. Pour plus de détails concernant cette technique, le lecteur pourra se reporter
a I'annexe B. Une approche POD de type snapshot est utilisée pour notre analyse.
Ce choix implique de :

— calculer la matrice d’auto-corrélation R;; pour un jeu de 400 réalisations (ou

snapshots) U;

— pratiquer une décomposition aux valeurs propres de la matrice R;; et réorgani-

ser, par ordre décroissant, les valeurs propres ()\;) et leurs vecteurs propres

associés (les coefficients temporels al(-?))

— calculer les modes spatiaux gbgn) par projection du champ de vitesse d’origine
sur les vecteurs propres ag-l) :

Cbz(n) = a;U;

L’analyse POD présente les modes spatiaux dominants pour la fenétre centrée
sur l'actionneur de type HP représentée sur la Fig. 6.57.

Les essais sont réalisés pour trois vitesses d’écoulement (2.4m/s, 3.0m/s et
4.0m/s), ce qui conduit respectivement & des nombres de Reynolds de 1.6 x 10°,
2.0 x 10° et 2.7 x 10°. L’incidence du profil est fixée dans un premier temps a 14°,
ce qui situe le décollement approximativement a mi-corde. Sont représentés sur la
Fig. 6.65 les champs moyens de la vitesse longitudinale et des cing premiers modes
POD. La ligne oblique systématiquement observée sur les champs moyens est ’'ombre
portée d’un impact dans le verre de la paroi supérieure de la veine d’essais.

On constate sur le champ moyen que la région traitée correspond a une région
d’écoulement entierement décollée. Le champ moyen ne fait pas apparaitre d’écoule-
ment retour mais les vitesses mesurées en proche paroi sont quasiment nulles. Au
bord de fuite, la hauteur de la zone décollée est d’environ 10cm. Les deux premiers
modes de la décomposition POD ne permettent pas de clairement dégager de struc-
tures cohérentes. Néanmoins, deux constatations sont possibles : le premier mode
semble correspondre a la couche de cisaillement se développant entre I’écoulement
extérieur de vitesse 3.0m/s et la région du décollement caractérisée par des vitesses
tres faibles; le second mode correspond a la région décollée de I’écoulement. Le
troisieme mode met, quant a lui, en évidence de maniere claire, la grosse struc-
ture présente dans I’échappement tourbillonnaire naturel ayant lieu au bord de fuite
de la maquette. Cette structure, observable également par tomographie, se forme
a intervalles réguliers avant d’étre convectée en aval du profil. Comparons mainte-
nant ces champs a ceux obtenus par application d’un controle par jets synthétiques
(perpendiculaires a la paroi, en 2/C = 70%) sur la Fig. 6.66.
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(d) Contour for x-Velocity Mode 3
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Fic. 6.65 — Champs moyens de vitesse longitudinale et champs de vitesse associés
aux cinq premiers modes de la décomposition par POD pour le profil non controlé
placé & incidence av = 14° dans un écoulement & Rec = 2.0 x 10°
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Fic. 6.66 — Champs moyens de vitesse longitudinale et champs de vitesse associés
aux cing premiers modes de la décomposition par POD pour le profil placé a in-
cidence « = 14° dans un écoulement & Reg, = 2.0 X 10° avec déploiement des
actionneurs (f = 40H z)
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Le champ moyen met en évidence un recollement sur la partie située en amont de
I’actionneur. Le gain de quantité de mouvement, méme s’il n’est pas flagrant, per-
met d’accélérer suffisamment I’écoulement en proche paroi pour maintenir la couche
limite collée jusqu’au droit de 'actionneur. Le premier mode POD retranscrit, cette
fois, la trajectoire moyenne du jet synthétique se développant dans 1I’écoulement
transverse. On constate que la hauteur de pénétration du jet est de l'ordre de
grandeur de la hauteur de la région d’écoulement décollée. Le deuxieme mode est
également intéressant car il permet de visualiser le double enroulement tourbillon-
naire (généré a la fréquence du controle, soit 40Hz) convecté en aval de l'action-
neur. Enfin, si 'on compare les modes 4 et 5 de la présente configuration a celle de la
Fig. 6.66, on observe que la taille des structures dégagées par la décomposition POD
est plus faible dans le cas controlé. L’application du controle a pour effet de briser
les larges structures tourbillonnaires émises lors du décollement de couche limite;
les tourbillons observés lors de 'application du controle sont de plus petites tailles
et leur fréquence est imposée par la fréquence de fonctionnement du jet synthétique.
Cette derniere constatation est confirmée par la Fig. 6.67 ou sont représentés les
niveaux d’énergie associés a chaque mode POD. Sans controle, le pourcentage de
I'énergie totale représenté par le premier mode POD (associé a la couche de cisaille-
ment) est plus élevé que pour la configuration avec controle.

10° T 10°

Energy captured
Energy captured

10* 10*
Number of POD eigenvalues Number of POD eigenvalues

Fi1c. 6.67 — Niveaux d’énergie associés a chaque mode de la décomposition par

POD ; a gauche, profil non contrélé ; a droite, profil avec activation des haut-parleurs
(f =40Hz)

La Fig. 6.68 présente les effets d'une augmentation de la fréquence du controle.
On fixe celle-ci a 60H z. Le rapport de vitesses V R, et, par conséquent, le coefficient
de soufflage ), sont augmentés. On n’observe pas de différences significatives par
rapport a la configuration avec controle a 40H z, les mémes types d’observations
peuvent étre faits si 'on observe les champs moyens de vitesse et les champs des
cing premiers modes POD.

Les profils de vitesse moyenne (Fig. 6.69) tracés pour trois positions longitudi-
nales indiquent I'existence d’un effet de fréquence :

En amont de l'actionneur, pour des fréquences de controle de f = 40Hz ou
f = 60Hz, les gains de vitesse sont de I'ordre de 50% a une distance h = 30mm de
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la paroi. Pour les fréquences les plus élevées (f = 80Hz et f = 100H z2), les gains de
vitesse sont beaucoup plus réduits et, dans ce cas, plus on s’éloigne de la paroi, plus
les effets du controle s’atténuent. Pour h > 30mm, le controle n’a plus aucun effet
sur les profils de vitesse moyenne.

En aval de 'actionneur, la tendance est la méme. Moyennant une fréquence de
controle de 40H z, la vitesse de 1’écoulement a 15mm de la paroi est multipliée
par 8 pour le deuxieme relevé (a une distance de 30mm de l'actionneur). Si on ne
considere que les fréquences f = 40Hz et f = 60H z, on constate que I’augmentation
de vitesse est davantage marquée en proche paroi (h < 20mm) et au-dela d’une
certaine hauteur. Il existe une région de I’écoulement n’étant quasiment pas affectée
par le jet synthétique (aux alentours de h = 30mm pour le deuxiéme relevé et aux
alentours de h = 45mm pour le troisieme).

L’effet d’accélération pour h < 20mm est peut-étre dii au tourbillon en fer a
cheval qui se forme a la base du jet synthétique. On peut par ailleurs penser que le
gain de vitesse obtenu a une plus grande distance de la paroi est lié a la présence de
I’anneau de vorticité émis par le jet synthétique. Celui-ci se déforme sous l'effet de
I’écoulement transverse et génere deux structures tourbillonnaires contra-rotatives
pouvant favoriser un transfert de quantité de mouvement entre la partie supérieure
de I'écoulement cisaillé et la région décollée. Toutefois, ceci ne constitue qu'une
possible interprétation des effets observés et nécessiterait bien sur une étude plus
approfondie.

En outre, la fréquence optimale de 40H z est en accord avec la gamme de fré-
quences réduites optimales mise en évidence par la revue bibliographique au para-
graphe 3.4.1. La gamme 0.3 < F'* < 4 conduit en effet, pour notre configuration, &
des fréquences optimales comprises entre 3H z et 40H z. D’autre part, il existe peut-
étre un lien entre la fréquence du jet synthétique et la fréquence d’échappement
tourbillonnaire dans le sillage (évaluée a 12.5Hz au paragraphe 6.4.2).

Les effets d’une variation de la vitesse de I’écoulement amont sont donnés sur
la Fig. 6.70. L’incidence étant maintenue a o = 14" et la fréquence de controle
étant fixée a 40H z, le nombre de Reynolds de ’écoulement est réduit & 1.6 x 10°. La
distribution d’énergie cinétique turbulente révele que la trajectoire du jet synthétique
traverse la couche de mélange alors que le champ moyen de vitesse indique qu’un
décollement massif prenant naissance au droit de l'actionneur est provoqué par le
controle. En revanche, en amont de I'actionneur, la déviation des lignes de courant
vers la paroi est tres prononcée.

Enfin, le nombre de Reynolds de 1'écoulement étant fixé & 2.0 x 10°, on porte
I'incidence du profil & a = 157, ce qui a pour effet de déplacer la ligne de décollement
vers le bord d’attaque de la maquette. Une augmentation du coefficient de soufflage
C), est nécessaire pour avoir un effet favorable sur le décollement. On observe sur la
Fig. 6.71 que la hauteur de la zone de décollement est légerement réduite (comparer
par exemple la hauteur de la région décollée au bord de fuite), ce qui traduit une
tendance au recollement.
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Fic. 6.68 — Champs moyens de vitesse longitudinale et champs de vitesse associés
aux deux premiers modes de la décomposition par POD pour le profil placé a inci-
dence o = 14° dans un écoulement a Rec, = 2.0 x 10° : & gauche, sans controle; a
droite, avec déploiement des actionneurs (f = 60H z)

6.5 Conclusions

Dans ce chapitre, différents systéemes de controle des décollements de couche
limite ont été testés sur un profil épais de type NACA 0015, caractérisé par des
décollements naissant au bord de fuite de I’aile et s’étalant progressivement vers le
bord d’attaque lors de la mise en incidence de la maquette. L’étude numérique du
profil et les essais préliminaires en soufflerie ont permis de valider le comportement
aérodynamique du profil. Les calculs nous ont également livré des informations quant
aux ordres de grandeur des couches limites se développant sur les deux maquettes.
Des lors, il a été possible de choisir des tailles de rugosités adaptées afin d’appliquer
le controle sur une couche limite turbulente et ainsi de s’affranchir des effets de
déclenchement de transition liés aux actionneurs.

Plusieurs types de mesures ont été mis en oeuvre sur les deux maquettes dispo-
nibles. Dans la Soufflerie Béton, des pesées aérodynamiques, des mesures de distri-
butions de pression statique pariétale et des explorations au fil chaud du sillage de la
maquette, associées a des visualisations pariétales par enduits visqueux ont permis
de quantifier les effets d’un controle par générateurs de tourbillons fluidiques. Ces
essais ont été complétés par des tomographies a faibles nombres Reynolds dans la
soufflerie VISU 01.

D’autre part, deux actionneurs de type jets synthétiques ont été mis en place
sur la maquette ONERA D-Visu. Deux campagnes PIV, consacrées a I'étude des
effets de ces actionneurs sur les décollements, ont été réalisées. Compte tenu de
I'instrumentation réduite de cette maquette, les données fournies par la PIV sont les



160 Chapitre 6. Controle des décollements sur le profil NACA 0015

T T T T T
T T T T
— Sans controle /
— Sans controle /
[| — Controle 2 40 Hz / | 70} — Controle 40 Hz /
3511 — Controle 2 60 Hz / — Controle 4 60 Hz /
—— Controle & 80 Hz / —— Controle 480 Hz /
— Controle 2 100 Hz — Controle 100 Hz (
30F 1 60 /
4 j
T = ) /,/
E 25 E 50 -
E / E
= / 5
g a 8w
-1 L
% a s
© / g e
F 3 e
§ 151 72 g3 /
] / o (
a 72 a k
/
10 / 20F 1\
/
/
/ \
5 4 10
/
I I 1 . 0 - 1 . I I .
0 05 1 15 2 25 0 05 1 15 2 25
Vitesse (m/s) Vitesse (m/s)

90— "sans controle
— Controle & 40 Hz
— Controle a 60 Hz —~
80 — Controle & 80 Hz e
—— Controle & 100 Hz —

Distance a la paroi (mm)
5 g 3

8

15
Vitesse (m/s)

Fic. 6.69 — Profils de vitesse moyenne pour le profil placé a incidence a = 14°
dans un écoulement & Rec, = 2.0 x 10° : en haut & gauche, 50mm en amont de
I’actionneur; en haut a droite, 30mm en aval de 'actionneur; en bas, 100mm en
aval de l'actionneur
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Fic. 6.70 — Champs moyens de vitesse longitudinale et distributions d’énergie
cinétique turbulente pour le profil placé a incidence o« = 14° dans un écoulement a
Rec, = 1.6x10° : & gauche, sans controle ; & droite, avec déploiement des actionneurs
(f =40Hz)
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Fic. 6.71 — Champs moyens de vitesse longitudinale et distributions d’énergie
cinétique turbulente pour le profil placé a incidence a@ = 15° dans un écoulement a
Rec, = 2.0x10° : & gauche, sans controle ; a droite, avec déploiement des actionneurs
(f =100H z)

seules dont nous disposons pour cette configuration. Les deux modes d’action testés
sont un soufflage synthétique tangentiel en amont des décollements et un soufflage
synthétique perpendiculaire a la paroi dans la région décollée de 1’écoulement.

Les générateurs de tourbillons fluidiques (VGF) permettent des gains de portance
compris entre 5 et 14% et des réductions de trainée considérables atteignant 62% a
I'incidence de décrochage. Les visualisations pariétales et les tomographies réalisées
mettent en évidence un recollement complet de la couche limite sur la région ou est
appliqué le controle. Les coefficients de soufflage C), nécessaires pour aboutir a ces
effets sont relativement faibles de 'ordre de 0.8%, ce qui rend l'utilisation de cette
technique de controle particulierement intéressante.

Les essais de controle par jets synthétiques a faibles nombres de Reynolds ont
révélé l'efficacité des deux modes d’action envisagés : jet synthétique tangentiel en
proche bord d’attaque et jet synthétique perpendiculaire a la paroi dans la zone de
décollement.

Le jet synthétique tangentiel positionné au bord d’attaque (x/c = 20%) provoque
une accélération locale de 1’écoulement et modifie la structure de I’écoulement. Les
tourbillons de Kelvin-Helmholtz se développant dans la couche de mélange se trans-
forment, sous 'effet du controle, en une série de tourbillons de taille plus réduite. Ces
structures cohérentes sont plus énergétiques et favorisent le processus de recollement
de la couche limite. En outre, la vorticité longitudinale provoquée par les jets favorise
un transfert de quantité de mouvement entre la partie supérieure de I’écoulement
cisaillé et la région décollée, ce qui induit une accélération de I’écoulement en proche
paroi. Les coefficients de soufflage employés, de l'ordre de 1 a 2% semblent indiquer
que ce type de controle est moins avantageux que les VGF mis en place dans la
Soufflerie Béton. Néanmoins, il faut garder a l'esprit que les deux configurations
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d’écoulement, n’étant pas rigoureusement semblables, sont susceptibles d’expliquer
ces différences de valeurs. On peut par exemple citer la différence d’allongement
des maquettes (I’allongement de 1.25 de la maquette ONERA D-Visu induit sans
doute des effets tridimensionnels importants) ou encore les différences de gradient
de pression longitudinal (celui-ci étant beaucoup plus important dans le cas de la
Soufflerie VISU du fait du taux de blocage de la veine d’essais).

Une approche de controle différente basée sur 1'utilisation de jets synthétiques
perpendiculaires a la paroi dans la région décollée (z/c = 70%) a ensuite été testée.

Moyennant des taux de soufflage relativement élevés (C,, de l'ordre de 4%), ce
type de controle induit également un recollement de la couche limite, ce qui constitue
un résultat original, la revue bibliographique du controle des décollements n’ayant
pas laissé entrevoir cette possibilité d’action (seul le soufflage tangentiel a l'intérieur
d’une région d’écoulement décollé ayant démontré un réel potentiel [119]). Nous
avons mis en évidence un effet de fréquence du controle, ce qui souligne 'importance
de I'excitation des modes instables de I’écoulement dans les processus de recollement.
Des fréquences réduites F'* < 4 semblent optimales, conformément aux résultats de
la littérature.

Meéme si quelques pistes ont été données pour expliquer la physique du recolle-
ment, les essais réalisés ne permettent pas de bien saisir les mécanismes de ce mode
de controle car de nombreux parametres interviennent (incidence du profil, vitesse
amont, fréquence de I'actionneur, coefficient de soufflage ... ).

Une simplification de la géométrie étudiée, permettant de s’affranchir de cer-
tains de ces parametres, est alors envisagée (Fig. 6.72). Dans cette perspective, nous
nous proposons d’étudier, dans le chapitre suivant, I'interaction entre une couche de
mélange se développant sur une plaque plane et des jets synthétiques issus d’orifices
perpendiculaires a la paroi de la plaque.
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Couche de cizaillement

Vorticité longitudinale
introduite dans 1’écoulement

Ligne de décollement

Profil NACA 0015 en mecidence

Jets synthétiques
perpendiculames a la paroi

Vorticité longitudinale
Couche de mélange introduite dans I’écoulement

Plaque séparatrice

Filtre s ¥

Plaque plane "

Jets synthétiques
perpendiculaires a la paroi

F1G. 6.72 — Analogie entre les deux configurations d’écoulement, la couche de ci-
saillement sur le profil NACA 0015 en incidence et le montage « couche de mélange »
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Chapitre 7

Etude préliminaire du controle
d’une couche de mélange

DANS cette partie, on étudie l'effet d’un soufflage synthétique introduit perpen-
diculairement dans un écoulement de type « couche de mélange » se développant
au-dessus d'une plaque plane ou sont logés les actionneurs. Cette configuration a été
mise en place par analogie avec les phénomenes décrits dans le chapitre précédent
sur le profil NACA 0015. Elle simule de fagon simplifiée une configuration décollée
en permettant de s’affranchir de certains parametres de 1’écoulement (gradient de
pression longitudinal dia a l'incidence, courbure de la paroi) tout en permettant
de réaliser le méme type de controle dans des conditions similaires. La couche de
mélange remplace ainsi la couche de cisaillement présente au-dessus de l'aile; ’ac-
tion dans la région d’écoulement a basse vitesse se substitue a ’action dans la région
d’écoulement décollé. L’objectif de ce chapitre est ainsi d’aboutir a une meilleure
compréhension des mécanismes pour ce type particulier de controle.

7.1 Description générale de la couche de mélange
plane

7.1.1 Définition et description de I’écoulement

Une couche de mélange est un écoulement qui nait lorsque deux écoulements
paralleles de viscosités ou de vitesses différentes viennent a se rencontrer. Ces deux
écoulements, I'un de vitesse « rapide », notée Uy, et I'autre de vitesse « lente », notée
U,, sont initialement séparés par un élément rigide appelé « plaque séparatrice ».
La couche de mélange peut étre, comme dans notre cas, plane (bord de fuite d’une
plaque séparatrice de grande envergure), ou annulaire (levre d'un jet rond). Cette
zone d’interaction fait partie de la famille des écoulements cisaillés. Sa géométrie est
bidimensionnelle en moyenne mais le caractere de ’écoulement est tridimensionnel
lorsqu’il est turbulent. Au sein de la couche de mélange plane se développent deux
types de structures :
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— les structures dominantes, appelées structures primaires, qui sont des tour-
billons transversaux résultant du développement des instabilités transversales
de Kelvin-Helmholtz liées au caractere inflexionnel du profil de vitesse, que
celui-ci soit laminaire ou turbulent (Fig. 7.1). Plus de 50% de I’énergie cinétique
turbulente est associée a ces tourbillons. Leur interaction transfere la quantité
de mouvement entre les deux couches.

F1G. 7.1 — Visualisation des structures primaires créées par un écoulement d’hélium
a 10m/s (en haut) et un écoulement de nitrogene a 3.78m/s (en bas) [22]

— des structures secondaires qui sont des petits tourbillons contra-rotatifs longi-
tudinaux prenant naissance entre les structures primaires (Fig. 7.2).

FiG. 7.2 — Reconstitution tridimensionnelle des structures de la couche de mélange
plane [74]

La couche de mélange peut étre décomposée en deux zones : une premiere zone
correspondant a la région de sillage, et une seconde zone ou s’appliquent les lois de
similitude. Les parametres de la région de sillage (longueur, développement, déficit
de vitesse ...) sont directement influencés par les conditions amont de la couche
de mélange, comme 1’épaisseur de la plaque séparatrice, le rapport des vitesses ou
encore les caractéristiques des couches limites se développant sur chaque face de
cette plaque. La région pleinement développée de la couche de mélange correspond
a la zone ou les profils moyens et turbulents atteignent un régime de similitude.
Dans le cas particulier ou le gradient de pression longitudinal est nul, I’évasement
des couches de mélange planes est linéaire.
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7.1.2 Parametres caractérisant la couche de mélange

Divers parametres permettent de caractériser la couche de mélange :
— le rapport des vitesses :

(7.1) r= T

— la vitesse moyenne de la couche de mélange :

U+ U

(7.2) U, .

— la différence de vitesse entre les écoulements initiaux :

(7.3) AU = U — Us

— et le parametre de vitesse A propre a la couche de mélange, défini comme le
quotient de la différence des vitesses par la somme des vitesses :

_Ul—Ug_ AU_l—T
_le‘f’[]2_2[]m_1"‘7n

(7.4)

Pour chaque position longitudinale, il est possible de définir les épaisseurs locales
de la couche de mélange :
— D’épaisseur de quantité de mouvement 6(x) :

— et I'épaisseur de vorticité o, (z) :

U, — U
(7.6) O () = W
(8—y)max

L’épaisseur de vorticité d,(x) est représentative de la taille caractéristique des
grandes structures se développant au sein de la couche de mélange (Fig. 7.3). La
fréquence caractéristique de passage des structures primaires décroit suivant la po-
sition longitudinale de I’écoulement. Elle est caractérisée par le nombre de Strouhal
St = %, généralement compris entre 0.2 et 0.4 pour une couche de mélange plane,
ce qui conduit & un espacement moyen des tourbillons compris entre 2.50,(x) et

5, ().
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0.2 / -

Y=Y

F1G. 7.3 — Schématisation de 1’épaisseur de vorticité

7.2 Caractérisation de I’écoulement sans controle

Dans cette partie, nous qualifions ’écoulement de couche de mélange plane
non manipulé. Le montage utilisé est celui décrit au paragraphe 4.2.2. La plaque
séparatrice est placée a une hauteur fixe h = 80mm de la plaque plane.

7.2.1 Meéthodes de mesures utilisées

La maquette n’étant pas instrumentée et la soufflerie dans laquelle ont été réalisés
ces essais étant avant tout destinée a la visualisation, nous avons essentiellement
eu recours a la PIV pour qualifier cet écoulement de couche de mélange plane.
Caractériser 1’évolution spatiale de la couche de mélange (mesure du taux d’épaissis-
sement et de la longueur d’établissement du régime de similitude des profils de
vitesse) en multipliant les sondages a différentes positions longitudinales était en
effet difficilement réalisable. Néanmoins, quelques relevés de vitesse par sondages au
tube de Pitot et au fil chaud completent ponctuellement notre analyse.

Deux champs PIV sont traités dans cette étude (Fig. 7.4) :

— l'objectif 28mm de la caméra CCD permet de visualiser la quasi-totalité de la
plaque. Le champ étudié a une longueur de 1.05m ; nous avons ainsi acces au
champ de vitesse complet de la couche de mélange se développant par-dessus
la plaque,

— l'objectif 50mm est centré sur 'actionneur de maniere a augmenter la résolu-
tion des données PIV dans son voisinage.

Pour une meilleure lisibilité des champs de vitesse qui seront discutés dans la
suite, les coordonnées géométriques de quelques points particuliers du montage sont
également reportées sur la Fig. 7.4. L’origine des abscisses (x = Omm) concorde avec
Porifice de sortie de I'actionneur ; I'ordonnée y = Omm correspond au bord de fuite
de la plaque séparatrice. Les régions ou sera appliquée la décomposition par POD
apparaissent également sur cette figure.
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Plaque séparatrice

Champ PIV n°1
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I
- | : | )
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Filtre ! !
Actionneur
Plaque plane biseautée
Champ PIV n°1 (Large)
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Fi1G. 7.4 — Schématisation de la plaque plane et positionnement des deux champs

PIV traités
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7.2.2 Détermination des parametres de la couche de mé-
lange

Des mesures de profils moyens de vitesse longitudinale ont été réalisées en aval
du bord de fuite a I'aide d’un tube de Pitot afin de vérifier I'homogénéité des
écoulements de vitesse U et Us. Ce relevé de vitesse permet également de caractériser
le rapport de vitesses r puisque celui-ci varie avec la vitesse de 1’écoulement rapide
Ul.

La Fig. 7.5 présente les profils de vitesse mesurés au droit de 'actionneur, en
x = 0mm. A partir de ces sondages réalisés pour trois vitesses d’écoulement rapide,
nous avons regroupé, dans le tableau 7.1, les valeurs des différents parametres de la
couche de mélange.

-8~ U =2.4m/s
40H —=— Ul:l.am/s
= U=l2mis

20+

—60

B -
e e e S

25

Vitesse (m/s) .

Fic. 7.5 — Profils de vitesse longitudinale mesurés au droit de l'actionneur, obtenus
pour différentes vitesses U; de I’écoulement rapide

Uy (m/s) [Us (m/s) | » [Un |AU| X |

2.35 1.41 0.60 | 1.87 | 0.95 | 0.25
1.66 0.90 0.54 | 1.28 | 0.76 | 0.30
1.07 0.48 0.45 1 0.76 | 0.62 | 0.41

TAB. 7.1 — Parametres de la couche de mélange

Dans le cas de la couche de mélange présentant une vitesse U; = 2.35m/s,
les résultats des sondages par tube de Pitot sont confrontés aux profils moyens de
vitesse issus des mesures par PIV. Les profils obtenus grace aux deux techniques
sont reportés sur la Fig. 7.6. Les profils de vitesse longitudinale adimensionnée (U —
U,)/(U1—Us,) sont tracés en fonction de (y —y1/2)/d.. On désigne par y;/, I'ordonnée
pour laquelle la vitesse U est égale a la vitesse moyenne de la couche de mélange
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U,,. L’épaisseur de vorticité d,, est évaluée a partir d’'un fit des profils expérimentaux
par une fonction erreur :

@) = e ()

ou erf() est la fonction erreur définie de la maniére suivante :

(7.8) er (k) % /0 cap (—) dt

On peut montrer [80] que 'épaisseur de vorticité de la couche de mélange est
reliée au parametre d’expansion (ou taux d’évasement) o par la formule :

&b, 7

7.9 =
(7.9) dx o
Des relations empiriques issues de résultats expérimentaux permettent d’esti-
mer le taux d’évasement de la couche de mélange dans le cas ou les deux fluides
constituant la couche de mélange sont identiques. D’apres Fiedler [42] :

(7.10) o~11.08 171

Au droit de I'actionneur, les profils moyens de vitesse longitudinale mesurés par
les deux techniques conduisent a une épaisseur de vorticité ¢, d’environ 36mm.

(U-U) 1 (U,-U,)

o
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o4
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o
3

o

®
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@

o

=

o
w

o
R

0.1

—&- Profil obtenu par exploration au tube de Pitot
— — Fitdu profil par une fonction erreur (erf)
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F1G. 7.6 — Comparaison des profils de vitesse longitudinale obtenus par sondages au
tube de Pitot et par PIV
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7.2.3 Champs moyens et fluctuations de vitesses

On procede aux mesures PIV pour trois vitesses Uy (1.2m/s, 1.8m/s et 2.6m/s).

Champs de vitesse longitudinale et distribution d’énergie cinétique tur-
bulente

Les champs moyens de vitesse (obtenus a partir de 400 champs de vitesse ins-
tantanés) ainsi que les distributions d’énergie cinétique turbulente sont reportés sur

les Fig. 7.7 a 7.9. Ces champs correspondent a la fenétre POD n’l indiquée sur la
Fig. 7.4.

Pour chacune des vitesses, les champs moyens indiquent que la ligne moyenne
U = U,, n’est pas horizontale mais présente une inclinaison vers la partie inférieure
de la couche de mélange. Les niveaux de fluctuations de vitesse sont les plus élevés
autour de cette ligne moyenne.

12

Mean velocity contour in x—direction

11

y (mm)

0.9

- . 0.8
-180 -80 20 120 220 320 420 520

X (mm) 0.7

0.2

Turbulent kinetic energy

0.18

0.16

0.14

y (mm)

0.12

0.1

0.08

Fic. 7.7 — Champ moyen de vitesse longitudinale et distribution d’énergie cinétique
turbulente pour U; = 1.2m/s (fenétre POD n'1)

Le champ moyen de vitesse longitudinale et la distribution d’énergie cinétique
turbulente correspondant a la fenétre POD n°2 (pour U; = 2.6m/s) sont donnés
sur la Fig. 7.10. Ce zoom confirme avec une meilleure résolution les résultats des
mesures PIV de la Fig. 7.9.
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Fic. 7.8 — Champ moyen de vitesse longitudinale et distribution d’énergie cinétique
turbulente pour U; = 1.8m/s (fenétre POD n’1)
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Fi1G. 7.9 — Champ moyen de vitesse longitudinale et distribution d’énergie cinétique
turbulente pour U; = 2.6m/s (fenétre POD n’1)
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Mean velocity contour in x—direction
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0.35
Turbulent kinetic energy
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FiG. 7.10 — Champ moyen de vitesse longitudinale et distribution d’énergie cinétique
turbulente pour U; = 2.6m/s (fenétre POD n"2)

Profils moyens de vitesse longitudinale

Pour U; = 2.6m/s, ’évolution spatiale des profils moyens de vitesse longitudinale
adimensionnée est présentée sur la Fig. 7.11. Les profils sont tracés pour six posi-
tions longitudinales comprises entre x = —230mm et x = 333mm afin d’évaluer le
comportement de la couche de mélange plane non manipulée, notamment en termes
d’épaississement.

Les profils montrent que la couche de mélange atteint un régime de similitude.
On constate (Fig. 7.12) en effet une bonne superposition des profils moyens compris
entre x = —105mm et x = 333mm. On observe également que le relevé de vitesses
en r = —230mm ne se superpose pas rigoureusement aux autres profils, ce qui
semblerait indiquer qu’il est affecté par le sillage induit par la plaque séparatrice.

L’évolution longitudinale de I’épaisseur de vorticité entre x = —105mm et x =
208mm est représentée sur la Fig. 7.13. Le lieu des points y; /; est reporté en vis-a-vis
sur cette méme figure. Les quatre positions longitudinales retenues correspondent
a une zone intermédiaire située suffisamment en aval du bord de fuite de la plaque
séparatrice (ceci afin d’étre placé au-dela de la zone de sillage induite par la plaque) ;
en outre, la région considérée ne prend pas en compte le relevé de vitesse en x =
333mm puisque ce point se situe sur le biseau de bord de fuite de la plaque plane
(Fig. 7.4) ou la couche de mélange est soumise a un gradient de pression positif.

Comme observé sur les champs moyens de vitesse, ’axe de la couche de mélange
se déplace vers la paroi. On constate également une croissance linéaire de 1’épaisseur
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Fi1c. 7.11 — Evolution des profils moyens de vitesse longitudinale
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Fi1G. 7.12 — Représentation en variable de similitude des profils moyens de vitesse
longitudinale
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F1G. 7.13 — Evolution longitudinale de 1'épaisseur de vorticité d,, et de y; /2, pour x
compris entre —105mm et 208mm

de vorticité J,. La pente dd,/dx, obtenue a partir de nos essais, est de 0.027, ce
qui correspond & un taux d’expansion de la couche de mélange o = /7 % = 65.
Pour notre configuration, nous avons donc un produit oA = 16.25. Cette valeur
est supérieure a celle obtenue grace a la relation empirique (Eq. 7.10) de Fiedler
(oA = 11.08) ou a celle obtenue par Brown et Roshko [22] (oA = 9.79). Elle est
également supérieure a celle mesurée par Mathis [80], dont la configuration présente
un rapport de vitesses r = 0.67 et un taux d’expansion o = 45 (soit oA = 8.89). Ces
différences s’expliquent sans doute par le fait que nous ne sommes pas en présence
d’un écoulement libre & cause de la plaque plane. Comme ’explique Rodi [101], la
couche de mélange, de par sa nature asymétrique, est particulierement sensible a
I’écoulement situé a l'extérieur de la couche cisaillée. L’environnement dans lequel
elle se développe influence ainsi son taux d’expansion [99).

La vitesse moyenne du coté basse vitesse augmente d’environ 8% entre la section
x = —230mm et la section située en x = 208mm (Fig. 7.14a). Cette accélération,
résultant partiellement de l'effet d’entrainement de la couche de mélange, peut
également étre attribuée a la proximité de la plaque plane qui induit un gradient
de pression longitudinal (effet « convergent ») 1ié d’une part au développement de
la couche de mélange et d’autre part, a 1’épaississement de la couche limite se
développant sur la paroi de la plaque plane (Fig. 7.14b). L’augmentation de vi-
tesse dans la région inférieure de I’écoulement contribue a une diminution rapide du
cisaillement dans la couche de mélange.

Profils de fluctuations de vitesse longitudinale

Les profils de fluctuations de vitesse longitudinale dans la couche de mélange
sont représentés, pour les abscisses x = —230mm, x = 20mm et x = 208mm , sur
la Fig. 7.15.

Généralement, dans la littérature, les auteurs choisissent pour échelle de vitesse
la différence des vitesses AU de la couche de mélange. On peut de cette maniere



7.2 Caractérisation de ’écoulement sans controle 177

Profils moyens de vitesse longitudinale
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F1G. 7.14 — Interprétation schématique de I'accélération mesurée dans la région basse
vitesse de la couche de mélange

effectuer des comparaisons entre diverses configurations d’écoulement. Il existe de
nombreux ouvrages traitant de la couche de mélange plane et donnant acces aux
ordres de grandeur des tensions de Reynolds. Bell et Mehta [13] ou encore White [124]
donnent les niveaux maximum des tensions de Reynolds obtenus pour une couche de
mélange plane. Ces données sont regroupées dans le tableau 7.2 ou figurent également
les rapports de vitesses r pour chaque configuration. Les niveaux des fluctuations
longitudinales de vitesse de la présente étude sont donc inférieurs a ceux décrits dans
la littérature. Ils sont par ailleurs proches de ceux obtenus par Druault [39].

Fluctuations de vitesse longitudinale
15 T T T

T
—&- x=-230 mm
X =20 mm

1 1 1 1
0 0.005 0.01 0.015 0.02 0.025 0.03

2
(Uppys /A U)

Fi1c. 7.15 — Fluctuations de vitesse longitudinale en z = —230mm, x = 20mm et
x = 208mm. U; est fixée a 2.6m/s

En résumé, la couche de mélange que nous étudions se développe, du fait de
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’ Auteurs \ r \ (u'/AU)? ‘
Bell et Mehta [13] | 0.6 0.03
White [124] 0.6 0.036
Druault [39] 0.44 0.027
Actuel 0.6 0.0225

TAB. 7.2 — Niveaux maximum des tensions de Reynolds pour une couche de mélange
plane

la présence de la plaque plane, dans un contexte de confinement inhabituel'. Nous
avons néanmoins montré que les lois de similitude sont préservées; en outre, les
lois d’évolution et les niveaux de fluctuations respectent les ordres de grandeur des
couches de mélange classiques.

7.2.4 Mise en évidence des structures cohérentes de 1’écou-
lement

De la méme maniere que pour le profil NACA 0015, on procede a une décompo-
sition par POD de I’écoulement étudié. Cette décomposition est appliquée aux deux
zones traitées par PIV.

Les champs de vitesse associés aux cing premiers modes de la décomposition par
POD de I'écoulement a vitesse U; = 2.6m/s sont donnés sur la Fig. 7.16. Les struc-
tures cohérentes mises en évidence par les premiers modes de cette décomposition
sont localisées dans la couche de cisaillement, leur taille augmente avec I’éloignement
au bord de fuite de la plaque séparatrice. En x = —100mm, la taille (selon 1'axe
y) de ces structures est évaluée a environ 40mm ; elle est de l'ordre de 50mm en
x = 200mm, ce qui est en accord avec les épaisseurs de vorticité d,, mesurées pour ces
positions longitudinales (Fig. 7.13a). Ces structures cohérentes semblent donc cor-
respondre aux structures primaires de la couche de mélange décrites au paragraphe
7.1.

Comme pour le plan large, une décomposition orthogonale des champs PIV obte-
nus dans la fenétre POD n"2 permet d’extraire les structures primaires de la couche
de mélange (Fig. 7.17). Le premier mode de la décomposition fait apparaitre une
structure cohérente dont I'allongement élevé (25mm selon y et 100mm selon x) ne
semble pas compatible avec les tourbillons transversaux de la couche de mélange. On
retrouve cette structure dans le deuxieme mode de la décomposition ; pour les modes
suivants, on observe des cellules moins allongées (60mm selon x) correspondant vrai-
semblablement aux tourbillons de Kelvin-Helmholtz de la couche de mélange, compte
tenu de leur taille comparable aux valeurs de ¢,,. En outre, le centre de ces structures
se déplace légerement vers le bas, ce qui est conforme avec 1’évolution longitudinale
de y1 /2 (Fig. 7.13Db).

L A ce titre, notre configuration est représentative de ce qui se passe dans le cas de la couche
décollée au-dessus de l'aile.
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Fic. 7.16 — Champ moyen de vitesse longitudinale et champs de vitesse associés aux
cinq premiers modes de la décomposition par POD pour un écoulement rapide de

vitesse Uy = 2.6m/s (fenétre POD n’1)
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Fic. 7.17 — Champ moyen de vitesse longitudinale et champs de vitesse associés aux
cing premiers modes de la décomposition par POD pour un écoulement rapide de

vitesse Uy = 2.6m/s (fenétre POD n"2)
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7.3 Application du controle

Dans un premier temps, nous avons caractérisé le jet synthétique grace a des
mesures fil chaud. L’actionneur est ensuite testé sur I’écoulement cisaillé qualifié dans
le paragraphe précédent. Il est placé sur la plaque plane, a une abscisse x = Omm.

7.3.1 Caractérisation de ’actionneur

Sur la plaque plane, les injecteurs cylindriques (au nombre de 40) sont répartis
tous les 10mm a une position z/C = 70%. Pour mémoire, ils sont alimentés par
des haut-parleurs de méme type que ceux utilisés sur le profil NACA 0015; ceux-
ci sont directement collés sous la peau en PVC de la maquette. Des mesures par
anémomeétrie fil chaud sont effectuées en plagant le fil chaud a 2mm de lorifice
d’éjection (¢ = 3mm) du jet synthétique. La fréquence d’acquisition est fixée a
500H z, les signaux correspondant sont reportés sur la Fig. 7.18.

30 T T T T T T T T T 30

251 1 251
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201

15+ 151

101 101
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Vitesse mesurée par fil chaud (m/s)

/ ! . h . / . . . . . . . . . . .
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Temps (s) Temps (s)

Fi1G. 7.18 — Evolution temporelle de la vitesse a la sortie d’un orifice pour deux
fréquences du jet synthétique : a gauche, f = 60H z; a droite, f = 100H 2z

On observe que le signal est beaucoup plus régulier pour une fréquence de 100H z.
En deca de cette valeur, les enregistrements fil chaud mettent en évidence que la
fréquence de fonctionnement des haut-parleurs est en quelque sorte inadaptée puis-
qu’elle se situe nettement en dehors de la bande passante du composant [150Hz-
20kHz|. Les vitesses mesurées en sortie sont néanmoins loin d’étre négligeables. Nous
avons regroupé, dans le tableau 7.3, les caractéristiques du jet synthétique (vitesse
pic et vitesse RMS) pour une gamme de fréquences comprise entre 20 et 200H z.
Figurent également dans ce tableau les rapports de vitesses Upe/Us et Uy /Us.

Les résultats de controle présentés dans ce paragraphe seront donnés pour une
fréquence de jet synthétique fixée a 60H z. Le jet est alors caractérisé par une vitesse
pic de 27m/s et une vitesse RMS de 7m/s. Le nombre de Strouhal du jet synthétique,
basé sur le diametre d de l'orifice et la vitesse RMS Ujet yms de soufflage est de :
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Fréquence du jet | Up;c Urms Upic/U> Upic/Ux

min. max. | min. max.
20Hz 2Tm/s | 4.16m/s | 19.1 56.3 11.5 25.2
40H = 20m/s | 5.20m/s | 14.2 41.7 8.5 18.7
60H 2z 27m/s | 7.05m/s | 19.1 56.3 11.5 25.2
80H z 25m/s | 6.74m/s | 17.7  52.1 106 234
100H z 17m/s | 3.19m/s | 12.1  35.4 7.2 15.9
150H = 22m/s | 5.50m/s | 15.6 45.8 9.4 20.6
200H z 22m/s | 7.33m/s | 15.6 45.8 9.4 20.6

TAB. 7.3 — Caractérisation du jet synthétique :

vitesse RMS en fonction de la fréquence des haut-parleurs

(7.11)

St

_ fxd

Ujet,rms

= 0.025

variation de la vitesse pic et de la

Ce nombre de Strouhal nous donne une information sur la dynamique du jet

([109], [110]). Celui-ci sera caractérisé par un évasement tres rapide et par une forte
dynamique tourbillonnaire a l’origine d’un entrainement tres important du fluide
environnant (Fig. 7.19b). Précisons néanmoins que ces considérations ne s’appliquent
qu’a des distances tres faibles de 'orifice du jet synthétique (typiquement 5d, soit
15mm dans notre cas); aucune mesure n’est réalisée aux distances d’interaction
entre le jet et la couche de mélange, soit environ 80mm.

3 b
- P .
\
r b -
L
b= Sh b= Sh
N5,
L
.hie
O :

Fic. 7.19 — Images Schlieren de deux jets synthétiques caractérisés par un méme
nombre de Reynolds (Rey = 2200) et par : (a) un nombre de Strouhal St = 0.07,
(b) un nombre de Strouhal St = 0.01, d’apres Smith et Swift [109]



182 Chapitre 7. Etude préliminaire du controle d’une couche de mélange

7.3.2 Evolution du champ moyen sous les effets du controdle

Le controle est appliqué pour trois vitesses U; (2.6m/s, 1.8m/s et 1.2m/s). Sur
la Fig. 7.20 sont représentés les champs moyens de vitesse longitudinale avec et sans
controle pour une vitesse U; = 2.6m/s. Le jet synthétique, qui se développe dans
un écoulement transverse a faible vitesse, suit une trajectoire incurvée qui atteint
la couche de mélange et la traverse. L’interaction a pour effet de provoquer une
déflexion de la couche de mélange vers la paroi. Ainsi, on observe que le champ
moyen de vitesse en amont de l'actionneur reste inchangé alors que, dans la région
de développement du jet synthétique, la couche de mélange subit une déviation.

¥ (mm)

-180 -80 20 120 220 520

y (mm)
o
N

y (mm)

F1G. 7.20 — Champs moyens de vitesse longitudinale et distributions d’énergie ciné-
tique turbulente pour U; = 2.6ms (fenétre POD n°l) : & gauche, sans contrdle; a
droite, activation des jets synthétiques (f = 60H z2)

Les profils moyens de vitesse longitudinale, tracés sur la Fig. 7.21 mettent en
évidence cette tendance de maniere tres claire. Alors que les profils de vitesse en
amont de l'actionneur (z = —230mm) sont quasiment superposables, on observe
une faible accélération de I’écoulement dans la partie inférieure de la couche de
mélange sur les profils tracés en & = 20mm (20mm en aval de I’actionneur). Plus en
aval du jet (x = 208mm), cette accélération de I’écoulement dans la partie inférieure
de la couche de mélange est tres nette.

Influence de la vitesse de 1’écoulement amont

Si on réduit la vitesse U; de I’écoulement extérieur a 1.2m/s, le rapport de
vitesses Up./Us passe, d’apres le tableau 7.3, de 19.1 a 56.3. La déviation du jet
synthétique par ’écoulement transverse est donc atténuée; le jet traverse la couche
de mélange quasiment a la verticale de 'actionneur, en x = Omm, en provoquant
une déviation de celle-ci vers la paroi (Fig. 7.22).

La vitesse en sortie de jet étant maintenue? par rapport a la configuration
précédente, puisque la fréquence de controle est inchangée (f = 60H z), on constate

2 11 faudrait néanmoins s’assurer que celle-ci varie peu avec la vitesse de I’écoulement transverse,
pour la gamme de vitesses testées.
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F1G. 7.21 — Comparaison des profils moyens de vitesse longitudinale (x = —230mm,

x = 20mm et x = 208mm) sans controle et avec activation des jets synthétiques
(f =60Hz2). Uy est fixée a 2.6m/s
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en comparant les profils moyens de vitesse longitudinale de la Fig. 7.23 a ceux de
la Fig.7.21 que les effets du controle sont accentués : les gains en vitesse atteignent
45% en y = —20mm.

L’apport de quantité de mouvement au droit de l'actionneur, qui n’était pas
visible sur la Fig.7.21, est alors mis en évidence. Pour U; = 1.2m/s, le controle
destructure completement la couche de mélange ; en aval du jet, on observe a la fois
un déficit de vitesse dans la partie supérieure de 1’écoulement et un déplacement

vers le bas de la couche de mélange elle-méme.
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Fic. 7.22 — Champs moyens de vitesse longitudinale et distributions d’énergie ciné-
tique turbulente pour U; = 1.2ms (fenétre POD n’l)
droite, activation des jets synthétiques (f = 60H z)

: a gauche, sans controle; a

Influence de la fréquence de controéle

Nous avons enfin étudié les effets d’'une variation de la fréquence de 'actionneur
pour une vitesse d’écoulement U; donnée. Sont représentés sur les Fig. 7.24 et 7.25
les profils de vitesse longitudinale associés a un controle dont la fréquence varie entre
40 et 100H z. Ces profils sont obtenus a partir de la fenétre POD n°2.

Pour les deux vitesses Uy = 2.6m/s et Uy = 1.8m/s, une fréquence de souflage
de 100H z induit les accélérations les plus importantes dans la partie inférieure de
la couche de mélange. A la lecture de ces profils, on constate également que dans
cette région, les vitesses augmentent avec la fréquence d’excitation imposée par le
jet synthétique.

D’apres ces résultats, il semblerait que I'influence du contréle sur la couche de
mélange soit liée a :

— la hauteur de pénétration du jet synthétique dans I’écoulement transverse
(c’est-a-dire au rapport Up,./Us) puisque la couche de mélange subit une
déflexion vers la paroi au point ou elle rencontre le jet,

— des effets de fréquence. Il est envisageable que la fréquence imposée par 1'ac-
tionneur vienne exciter les fréquences propres de la couche de mélange. D’apres
Mathis [80], pour une couche de mélange turbulente, la fréquence caractéristi-
que du passage des structures a grande échelle correspond a un nombre de
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F1G. 7.23 — Profils moyens de vitesse longitudinale (z = —230mm, x = 20mm et x =

208mm) pour U; = 1.2m/s : sans controle et avec activation des jets synthétiques

(f = 60Hz)
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Fi1G. 7.24 — Effet d’une variation de la fréquence de controle sur les profils moyens de
vitesse longitudinale issus de la fenétre POD n"2 : en haut a gauche, x = —20mm;
en haut a droite, x = 50mm ; en bas : x = 100mm. U; est fixée & 2.6m/s
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F1G. 7.25 — Effet d'une variation de la fréquence de controle sur les profils moyens de
vitesse longitudinale issus de la fenétre POD n"2 : en haut a gauche, z = —20mm;
en haut a droite, z = 50mm ; en bas : = 100mm. U; est fixée & 1.8m/s
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Strouhal basé sur 1'épaisseur de vorticité St = f x d,,/U,, de l'ordre de 0.28.
Pour nos essais, ce nombre de Strouhal conduit a une fréquence naturelle de
20Hz (resp. 10Hz) pour Uy = 2.6m/s (resp. Uy = 1.2m/s). L’analyse spec-
trale de I’écoulement n’indique pas de pic fréquentiel marqué mais les niveaux
de turbulence de I’écoulement, tres élevés en-dessous de 100H z, rendent ce
type d’'investigations difficile dans la Soufflerie VISU.

Nous avons alors mis en place une expérience complémentaire dans le but de
s’affranchir du caractere pulsé du soufflage qui constitue un parametre difficile a
controler. Nous substituons alors un soufflage continu au soufflage synthétique.

7.3.3 Discussion et analyse
Trajectoire d’un jet continu dans un écoulement transverse

La trajectoire d'un jet continu dans un écoulement transverse peut étre calculée
a partir de modeles empiriques. Considérons celui développé par Hasselbrink et
Mungal [53] et réutilisé par Favier [41]. La trajectoire du jet y est donnée par la
relation :

(7.12) Y2

Td Cej Td

N

ou ¢.; est une constante c.; = 0.32; d’autre part, rq est défini par :

Use
(7.13) rg = #.: X d
ou d désigne le diametre de lorifice (ici, d = 3mm).

Etant donné la nature de I’écoulement (nous sommes en présence d’une couche de
mélange et non d’un écoulement transverse uniforme; en outre, nous avons affaire
a un jet synthétique et non a un jet continu), la tentative de modélisation de la
trajectoire du jet implique les choix suivants :

— la vitesse du jet continu est assimilée a la vitesse RMS du jet synthétique,

— la vitesse de ’écoulement transverse est d’abord prise égale a la vitesse U,
dans la partie basse de la couche de mélange puis égale a Uy lorsque le jet a
traversé la ligne moyenne (U = U,,) de la couche de mélange.

Moyennant ces hypotheses, nous calculons la trajectoire du jet synthétique pour
notre configuration d’écoulement. Ces trajectoires sont reportées sur la Fig. 7.26
et sont a rapprocher des distributions d’énergie cinétique mesurées (en I'occurence,
dans le cas d’un controle activé a f = 60Hz). On note que la correspondance
n’est pas parfaite entre les trajectoires établies grace au modele et les niveaux de
fluctuations de vitesse maximum. La déviation effective du jet par I’écoulement
transverse est en effet plus importante que celle prédite par le modele; cet écart
pourrait sans doute étre atténué si le modele était raffiné. Néanmoins, grace a cette
loi, nous avons en premiere approximation une évaluation acceptable de la trajectoire
du jet synthétique au sein de 1’écoulement.
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F1G. 7.26 — Superposition de la trajectoire d’un jet continu dans un écoulement
transverse (d’apres Hasselbrink et Mungal [53]) aux distributions d’énergie cinétique
turbulente obtenues avec un controle activé a f = 60Hz pour U; = 1.2m/s (a
gauche) et U; = 2.6m/s (a droite)

Analogie entre jet synthétique et jet continu

Les haut-parleurs alimentant les orifices d’injection sont remplacés par un syste-
me pneumatique permettant une mise en pression de maniere a générer un jet
continu. On réalise alors des tomographies, & U; = 6.2m/s, en variant la vitesse
Ujer du jet continu.

Pour des vitesses Uj../U; < 3, le jet se développe dans la région basse vitesse de
I’écoulement ; la déviation du jet de controle est trop importante pour qu’il puisse
interagir avec la couche de mélange.

A partir de Uje;/U; = 3, la longueur de pénétration du jet est suffisante pour
atteindre la couche de mélange. Il y a alors interaction entre les deux écoulements
mais on n’observe pas de déviation notable de la couche de mélange (Fig. 7.27).

On porte alors la vitesse du jet continu a Uje,/U; = 8 (soit Ujer = 50m/s). Ce
rapport de vitesses correspond a la gamme de valeurs pics testées dans le cas du
jet synthétique (cf. Tab. 7.3). La tomographie correspondante est reportée sur la
Fig. 7.28. La longueur de pénétration du jet excede largement la hauteur a laquelle
se développe la couche de mélange ; le jet traverse celle-ci en créant en quelque sorte
un « point d’arrét ».

U, =6.2m/s

Plaque séparatrice

Jet continu a 20 m/s

Fi1G. 7.27 — Visualisation par tomographie de I'interaction entre un jet continu a
Ujer/Ur = 3 et la couche de mélange. Uy est fixée a 6.2m/s, 'écoulement de référence
est donné a gauche

Ce résultat (Uje /Uy = 8) est a rapprocher de celui relatif au soufflage instation-
naire pour lequel Uy./U; = 8. On note que l'influence des deux types de controle
sur la couche de mélange differe. Le jet synthétique rabat la ligne moyenne U = U,
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U, =6.2m/s

Plaque séparatrice

Jet continu a 50 m/s

Fi1c. 7.28 — Visualisation par tomographie de l'interaction entre un jet continu a
Ujer/Ur = 8 et la couche de mélange. Uy est fixée a 6.2m/s, 'écoulement de référence
est donné a gauche

de la couche de mélange jusqu’a la paroi et cette ligne moyenne reste attachée en
aval de l'injecteur (Fig. 7.20). Dans le cas du jet continu, la tomographie révele
une déviation brutale vers la paroi (point d’arrét) de la ligne moyenne au droit
de l'injecteur; en revanche, I’écoulement semble entierement décollé en aval du jet
(Fig. 7.28).

Il est possible que la phase d’aspiration du jet synthétique soit le mécanisme a
I'origine du maintien de l'efficacité en paroi au-dela de I'injecteur mais il est délicat
de livrer une interprétation car le comportement du jet synthétique loin de la paroi
(taux d’épaississement, mélange . .. ) n’est pas connu. Il est clair que des mesures PIV
pour lesquelles le jet synthétique serait remplacé par un jet continu sont nécessaires
pour confirmer ou infirmer cette hypothese.

Introduction de vorticité dans I’écoulement principal

Jusqu’ici, la discussion ne prend pas en compte une caractéristique essentielle
du jet, la vorticité qu’il génere. Outre les tourbillons en fer a cheval qui se forment
a la base du jet, une paire de tourbillons contra-rotatifs est en effet émise dans
I’écoulement principal (Fig. 7.29).

Tourbillons

Trajectoire moyenne contra-rotatifs

de jet

23

( /& /kj A
SO
Py

Tourbillons en ™~
fer a cheval

Fia. 7.29 — Structure d'un jet isolé dans un écoulement transverse, d’apres Hassel-
brink et Mungal [53]



7.3 Application du controéle 191

La paire de vortex contra-rotatifs est la structure de vorticité dominante d’un
jet isolé dans un écoulement transverse. La modification profonde de la structure
de la couche de mélange peut étre provoquée par cette introduction de vorticité
longitudinale w, dans I’écoulement.

Cette vorticité longitudinale doit avoir pour conséquence de modifier fortement
I'instabilité primaire de Kelvin-Helmholtz en introduisant des modes transverses.
Ces modes ont une distribution azimutale tres inhomogene du fait de l'injection
discrete selon I'envergure. Les jets auraient ainsi pour effet de tridimensionnaliser la
couche de mélange. Le caractere dissymétrique des perturbations introduites pour-
rait modifier I’équilibre radial de la couche et provoquer sa déviation vers la paroi.

D’autre part, il est établi que ce type de controle augmente, par tridimensionna-
lisation, le taux de mélange de la couche et par conséquent son taux d’entrainement
(utilisation de « tabs » par Mathis [80]). Ainsi, du fait de la proximité de la paroi,
I’augmentation du taux de mélange tendra a rapprocher la couche cisaillée de la
plaque plane. Ce mécanisme est tres bénéfique dans une recherche de recollement.

La décomposition POD de 'écoulement controlé (Fig. 7.30) indique la quasi-
disparition des structures de Kelvin-Helmholtz en amont du contréle. En revanche,
en aval de U'interaction jet/couche de mélange, les instabilités réapparaissent.

(a) Contour for Mean x-Velocity 25 (d) Contour for x-Velocity Mode 3
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Fic. 7.30 — Champ moyen de vitesse longitudinale et champs de vitesse associés
aux cing premiers modes de la décomposition par POD pour un écoulement rapide
de vitesse U; = 2.6m/s, avec activation des jets synthétiques a f = 60H z (fenétre
POD n'l)

On a tracé, sur la Fig.7.31, la répartition des énergies en fonction des modes POD
calculés pour le champ POD n’1 . On note une décroissance moins rapide de I’énergie
dans le cas controlé. Ceci peut s’interpréter comme une répartition plus homogene
des structures cohérentes. Dans cette partie de 1’écoulement, la stabilisation de la
couche de mélange en amont du soufflage se traduit par la disparition des structures
de la couche de mélange. En aval du jet, les instabilités, qui semblent exacerbées
par rapport au cas non controlé (Fig. 7.32), augmentent le mélange et provoquent
la déviation de la couche soit par effet de dissymétrie, soit par effet d’entrainement
lié a la proximité de la paroi inférieure.
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F1G. 7.31 — Niveaux d’énergie associés a chaque mode de la décomposition par POD
pour la couche de mélange non controlée et la couche de mélange avec activation des
jets synthétiques (f = 60Hz). La vitesse de ’écoulement rapide est de Uy = 2.6m/s
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Fi1G. 7.32 — Champs de vitesse associés aux trois premiers modes de la décomposi-

tion par POD pour un écoulement rapide de vitesse U; = 2.6m/s :

a gauche, sans

controle ; a droite, avec activation des jets synthétiques a f = 60Hz (fenétre POD

n'l)
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7.4 Conclusions

Ce chapitre a permis de mettre en place quelques éléments de réponse concer-
nant la physique du recollement rendu possible sur un profil par utilisation de jets
synthétiques disposés en paroi tres en aval du décollement. En étudiant une confi-
guration de couche de mélange plane pour laquelle nous avons utilisé le méme ac-
tionneur (« de type haut-parleur ») que sur le profil NACA 0015, il a été possible
de livrer plusieurs interprétations physiques du phénomene de recollement observé.

Des expériences complémentaires, pour lesquelles un jet continu a remplacé le
jet synthétique, ont permis de confirmer I'importance pour le controle du parametre
« rapport de vitesses ». Grace a ces essais, nous avons émis 1’hypothese que la vor-
ticité longitudinale introduite dans I’écoulement modifie I’'équilibre de la couche de
mélange et provoque sa déviation vers la paroi de la plaque. En amont du jet, les
structures de Kelvin-Helmholtz disparaissent sous 'effet du controle ; elles sont ren-
forcées en aval de l'interaction jet/couche de mélange et favorisent la déviation de
la ligne moyenne de la couche par augmentation du mélange.

Ces interprétations nécessitent néanmoins une étude plus approfondie (réalisa-
tion d’essais PIV sur la configuration « jet continu », caractérisation des fréquences
dans la couche de mélange par mesures fil chaud ...) qui pourrait faire l'objet de
travaux complémentaires.
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Chapitre 8

Controle des décollements sur le
profil ONERA D

EN complément des travaux réalisés sur la configuration académique que consti-
tue le profil NACA 0015, une étude a été menée, a la demande de DASSAULT-
Aviation, sur un profil ONERA D dont le comportement aérodynamique est de type
« décollement de bord d’attaque » dans nos conditions d’essais, ce qui se traduit par
la présence d’un bulbe de bord d’attaque susceptible d’exploser et de donner lieu a
un décollement recouvrant la totalité de ’aile. Comme nous I’avons vu en introduc-
tion, il est tres difficile de prédire le mécanisme de décollement de la couche limite
sur un profil a partir de sa géométrie, de nombreux parametres intervenant simul-
tanément. Sans étude expérimentale, TONERA D ne peut a priori étre rangé dans
I'une ou 'autre des catégories de profil. Ce chapitre comporte trois grandes parties.
La premiere présente des résultats de calculs préliminaires menés avec Xfoil. La se-
conde partie décrit le controle appliqué sur le profil présentant une couche limite
en transition naturelle. Deux actionneurs ont été testés pour cette configuration,
les microjets et 'actionneur « soufflage tangentiel continu ». Enfin, dans la derniere
partie, nous présentons les résultats obtenus sous l'effet des mémes types de controle
pour une couche limite en transition déclenchée.

8.1 Etude numérique du profil sous Xfoil

Lors du paramétrage du profil ONERA D sous Xfoil, le nombre de singularités
est porté a 280 avec un raffinement en bord d’attaque de maniere a prédire du mieux
possible 'apparition du bulbe de décollement (voir le paragraphe 6.1.1).

La comparaison des calculs Xfoil avec des essais effectués par TONERA sur un
profil ONERA D d’allongement tres grand (Fig. 8.1) montre que les répartitions de
pression fournies par Xfoil sont tres satisfaisantes avec une quasi-identité entre les
deux distributions. La position du bulbe de décollement, caractérisée par un plateau
isobare lors de la recompression au bord d’attaque est en particulier parfaitement
retrouvée. Dans un souci de facilité de lecture, 'axe des abscisses a été gradué en
v &/C de maniere a dilater la région du bord d’attaque.

195
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Données numériques Xfoil
—— Données expérimentales ONERA
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Fi1G. 8.1 — Distributions de pression autour du profil a une incidence o = 7.7° pour
Rec = 106

La Fig. 8.2 permet de comparer le calcul aux mesures de pression statique ef-
fectuées & Rec = 10° pour une incidence de o = 10°. Le résultat numérique fait
a nouveau apparaitre, dans la région de recompression, un bulbe de décollement
impossible a caractériser dans le cas de nos essais, le nombre de prises de pression
en proche bord d’attaque de la maquette n’étant pas suffisant. Le bulbe qui nait
a 1.7% de la corde s’étale sur une longueur d’environ 1% de la corde. La confi-
guration de notre montage n’offre pas un écoulement parfaitement bidimensionnel.
Ceci explique en partie 1’écart important entre le pic de dépression obtenu par me-
sure expérimentale sur la maquette (Cpmin = —4,2) et celui calculé par le logiciel
(Cpmin = —6).

Cet écart peut modifier les parametres de la couche limite. Pour évaluer cette
différence, on effectue un nouveau calcul avec XFOIL en diminuant 'incidence jus-
qu’a obtenir C) ,,,;, = —4. La comparaison des épaisseurs de déplacement a incidence
différente et a C), i, identique montre que cette différence est infime jusqu’a 1% de
corde.

Pour Rec = 10° et o = 10°, le calcul donne les grandeurs caractéristiques de la
couche limite figurant dans le Tableau 8.1. Nous rappelons que ; désigne 1’épaisseur
de déplacement de la couche limite et Reg, le nombre de Reynolds défini par Rey, =
U, 0y /v (0 désignant 1'épaisseur de quantité de mouvement de la couche limite en
Ty, position des rugosités). D’apres le critere de transition choisi au paragraphe 2.5,
les valeurs de Rey, , inférieures a 200, indiquent qu’une relaminarisation de la couche
limite est possible en aval de la bande rugueuse que nous placerons sur le profil.

Ce calcul numérique est basé sur une méthode intégrale. Il n’utilise pas de modele
représentatif de la turbulence qui se développe a partir du bulbe laminaire et qui
occupe donc la majeure partie de 1’écoulement sur le profil. Nous ne retiendrons
donc que les ordres de grandeur des parametres de la couche limite. L’épaisseur de
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FiG. 8.2 — Distributions de pression autour du profil a une incidence o = 10" pour
RGC = 106

x/C | x (mm) | d;(mm) | Req,
0.01% 0.035 0.0263 68.49
0.70% 2.45 0.0475 | 131.33
1.41% 4.935 0.0963 | 181.07
1.93% 6.755 0.2324 | 199.91

TaB. 8.1 — Grandeurs caractéristiques de la couche limite du profil ONERA D

données par Xfoil Pour Rec = 10° et o = 10°
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déplacement est de l'ordre de 0.04mm a 0.3% de la corde.

8.2 Etude expérimentale du profil en transition
naturelle

L’objectif de ces essais est de déterminer le comportement du profil sans modifier
les caractéristiques de la couche limite qui se développe depuis le point d’arrét.

8.2.1 Pesées aérodynamiques

La premiere série d’essais consiste a observer 1'effet du nombre de Reynolds sur
le comportement du profil. Les essais sont effectués aux vitesses suivantes : 30, 40,
50 et 60m/s, ce qui conduit & des nombres de Reynolds, basés sur la corde C; du
profil, compris entre 0.7 x 10® et 1.4 x 10°.

1 T T
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—% Re_=0.93*10°
09t x ot
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Fic. 8.3 — Influence du nombre de Reynolds sur le coefficient de portance

On observe clairement une influence du nombre de Reynolds sur les courbes de
portance. On constate que, pour les deux vitesses les plus faibles, le décrochage est
tres progressif. Pour ces vitesses, le décrochage apparait a partir de 11°. En revanche,
pour les vitesses plus élevées, le décrochage est plus brutal, surtout pour Req, =
1.4x 106 ot le coefficient de portance chute de 22% entre 13° et 14°. Les incidences de
décrochage sont de 11° pour Rec, = 1.16 x 10° et de 13" pour Rec, = 1.4 x 10°. Ces
incidences sont confirmées par les courbes de moment de tangage (Fig. 8.4). Ces deux
types de décrochage, progressif et brutal, traduisent deux mécanismes différents de
décollement de la couche limite : un régime « bulbe long » (caractérisé par un bulbe
de décollement dont 1'étendue augmente avec 'incidence) pour les faibles nombres
de Reynolds et un régime « bulbe court » (pour lequel I’étendue du bulbe diminue
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avec 'incidence) pour les nombres de Reynolds élevés, la vitesse seuil correspondant
4 un nombre de Reynolds d’environ 10°. Ces résultats confirment ceux réalisés par
I'ONERA en 1969 [15] sur une maquette comparable.

: :
—— Re, = 0.70"10°
- Re_ =0.93*10°
< Re_ =1.16*10°
— Re_=1.40"10°

Coefficient de tangage Cm

L L L L L
2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Incidence (°)

Fic. 8.4 — Influence du nombre de Reynolds sur le coefficient de tangage

8.2.2 Visualisations pariétales

Les visualisations pariétales ont été effectuées a un nombre de Reynolds Re¢, =
0.93 x 10° par utilisation d’un enduit visqueux pariétal sur I'extrados de la maquette
ONERA D-Béton. En raison de leur inertie, les gouttes ne traduisent pas les fluctua-
tions mais donnent une représentation en surface du champ de vitesse moyen. Afin
de limiter les effets tridimensionnels de ’écoulement liés a un allongement limité,
deux plaques de garde de dimension 500 x 200mm? équipent systématiquement la
maquette. La premiere, située a une distance de 15 cm de I'emplanture, joue le role
de « piege a couche limite » de paroi de veine; la seconde, a 15¢m du bout d’aile,
permet de s’affranchir des effets 3D dus aux tourbillons de bout d’aile tout en main-
tenant la symétrie du montage (Fig. 8.5). La Fig. 8.6 présente des visualisations du
déplacement de ’enduit a plusieurs incidences.

— jusqu’a 9°, les lignes d’enduit sont toutes paralleles a la corde et témoignent
d’une couche limite collée. Cependant, on peut observer la formation d’une
ligne jaune d’accumulation d’enduit au bord d’attaque a partir de 2°, qui
témoigne de la présence d'un bulbe. Cette ligne persiste tant que ’enduit
pariétal est entrainé vers ’aval sur le reste de 'extrados.

— a 10°, on constate une rupture de I’homogénéité de 1’écoulement avec une
dissymétrie gauche-droite. Sur la partie gauche de l'aile, I’enduit remonte vers
le bord d’attaque sur le premier tiers de la corde alors qu’il est entrainé vers
le bord de fuite sur les deux derniers tiers. On peut également distinguer une



200 Chapitre 8. Controle des décollements sur le profil ONERA D

Profil

gl

Plaque de gard:

F1G. 8.5 — Mise en place des plaques de garde sur le profil (vue de dessus)

bande sombre entre ces deux zones qui indique la ligne de recollement, alors
que la ligne jaune du bord d’attaque a pratiquement disparu.

— a 117, on constate la présence d'une zone de recirculation sur la partie gauche
et sur la partie droite de I'aile. Le centre de 1’aile se comporte comme une zone
de discontinuité qui peut étre due a une irrégularité géométrique (jonction
epoxy-dural)

— a 127, I'écoulement devient tres « chaotique » et l'enduit n’est nulle part
entrainé vers l'aval de maniere réguliere. La couche limite est entierement
décollée.

8.2.3 Analyse des résultats

Les courbes de portance montrent une forte dépendance au nombre de Reynolds
avec un C pq. de 0.7 2 40m/s et de 0.9 a 60m/s. La vitesse qui correspond le mieux
au fonctionnement nominal de la soufflerie tout en donnant un nombre de Reynolds
Rec, conséquent (proche de 1 million) est 40m/s. La majorité des essais de controle
sera effectuée a cette vitesse. Les visualisations pariétales effectuées a cette vitesse
mettent en évidence :

— Papparition d’un bulbe court au bord d’attaque (a environ 1% de la corde)

a partir d’une incidence de 2°, et matérialisé par une accumulation d’enduit
suivie par un écoulement longitudinal et uniforme vers le bord de fuite.

— le passage du bulbe court a un bulbe long a partir de 10°. Ce mécanisme est
confirmé par la forme arrondie de la courbe C,(«) au décrochage. L’explo-
sion du bulbe court ne se fait pas au méme moment sur toute ’envergure.
La couronne de prises de pression, qui occasionne sans doute une disconti-
nuité de paroi a mi-envergure, semble stopper le phénomene et empécher sa
propagation.

— le décollement complet de la couche limite & environ 12° et matérialisé par de
I’enduit qui remonte vers le bord d’attaque ou qui stagne sur la maquette.

Tani [114] explique dans son ouvrage que le bulbe court est le siege du décol-
lement d’une couche limite laminaire, d’une transition puis du recollement en régime
turbulent. Le point de transition est donc repérable sur notre maquette par 1'ac-
cumulation de 'enduit pariétal. Malheureusement cette technique ne fournit pas
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Fi1G. 8.6 — Visualisations pariétales des décollements sur le profil ONERA D en
transition naturelle & Rec, = 0.93 x 10°
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- Coté paroi

F1G. 8.7 — Visualisations pariétales (Rec, = 0.93 x 10°) des décollements de couche
limite en transition naturelle sur le profil ONERA D placé a incidence o = 10° (a
gauche) et a = 11" (a droite)

d’information assez précise sur la position du début et de la fin de transition.

Il faut aussi noter le caractere dissymétrique des visualisations, qui peut étre diu a
une irrégularité géométrique ou a la disposition asymétrique de la maquette dans la
veine d’essais. Cette dissymétrie met aussi en évidence l'instabilité de I’écoulement
au voisinage du décrochage et sa sensibilité a la géométrie et a 1’état de surface.

Enfin, le décollement de la couche limite responsable de la chute de portance, se
fait toujours au bord d’attaque. La mesure de la distance entre le bord d’attaque
géométrique (point d’arrét a incidence nulle) et le début de la bande jaune donne
approximativement 10mm en abscisse curviligne soit 1.7% de corde en abscisse pro-
jetée : cette indication est importante pour le positionnement des actionneurs.

8.3 Application du contréle en transition natu-
relle

Compte tenu des difficultés posées par le déclenchement de transition, les essais
de controle présentés dans ce paragraphe sont réalisés sur une couche limite pour
laquelle la transition s’établit naturellement, sans bande rugueuse.

8.3.1 Controle par microjets
Pesées aérodynamiques

Les pesées sont effectuées pour deux nombres de Reynolds (0.93 x 10° et 1.4 x
10%) et pour différentes pressions d’alimentation P,, des actionneurs (paragraphe
5.1.2), ce qui donne des coefficients C), différents. Les essais a différents C), mais &
vitesses d’éjection identiques (blocage sonique) permettent de rendre compte d’un
effet éventuel de débit sur le controle. Lors des essais, le soufflage est appliqué
pendant toute la montée en incidence de 0 a 20” sans interruption. La force résultant
de I'éjection de fluide par les 82 orifices crée un faible moment a piquer sur la
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maquette. Elle est retranchée a la pesée d’ensemble (les pesées d’offset sont effectuées
avec soufflage). On définit par ailleurs le rapport de vitesse VR = U;/Ux.

1

—x— Profil non modifié

Profil modifié avec capot microjets VR=0 CHZO
091 _,  Soufflage VR=5.12 C =0.198% 7
.. Soufflage VR=7.83 C =0.574%
0.8 — Soufflage VR=7.83 C, =0.690%
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F1G. 8.8 — Evolution du C, avec controle par microjets a Reg, = 0.93 x 10°

Incidence(?) | 127 13" | 14" | 15 | 16" | 17 | 18 | 19° | 20°
Gain en C.(%) | 3.9 [ 13.2 [ 25.0 | 29.8 [ 31.0 | 27.3 | 24.8 | 25.9 | 24.2

TAB. 8.2 — Gain en portance obtenu avec les microjets pour VR = 7.83 et C, =
0.57% (Rec, = 0.93 x 10°)

Les essais & Rec, = 0.93 x 10° montrent que 'utilisation des microjets (Fig. 8.8) :

— ne modifie pratiquement pas la valeur du C., ,,4a,

— permet une augmentation importante de la portance a I’issue du décrochage et
la maintient aux alentours de C, = 0.75 jusqu’a 20 au moins pour les vitesses
de controle soniques.

Ils montrent également qu’un controle efficace ne requiert pas nécessairement des
vitesses de jets soniques. Ainsi, le méme gain en portance est obtenu avec un C,,
plus faible et avec une vitesse de 205m/s (VR = 5.12). Néanmoins a cette vitesse,
le C, chute a partir de 18" d’incidence alors qu’il se maintient pour les vitesses
soniques (VR = 7.83). Enfin, a vitesses identiques et soniques, la différence de débit
injecté n’influence pas la performance du controle sur la gamme d’incidences testée.
Pour des incidences inférieures a l'incidence de décrochage, 'utilisation des microjets
ne semble pas avoir d’effets significatifs sur la trainée (Fig. 8.9). La diminution
de trainée observée pour des incidences comprises entre 12° et 16" est due a la
suppression de la zone décollée sur le profil, comme le confirment les visualisations
pariétales (Fig. 8.12). Pour des incidences supérieures a 167, 'activation des microjets
induit un surplus de trainée.
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T T
—<— Profil non modifié
. Profil modifié avec capot microjets VR=0 CH:O

_,._ Soufflage VR=5.12 C =0.198%
_.. Soufflage VR=7.83 Cu:0'574%
< Soufflage VR=7.83 C =0.690%

0.25(H

Coefficient de trainée Cx

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Incidence(®)

F1G. 8.9 — Evolution du C, avec controle par microjets & Rec, = 0.93 x 10°

Pour un nombre de Reynolds plus élevé (Rec, = 1.4 x 109, soit une vitesse amont
de 60m/s), on constate aussi une modification de la courbe de portance (Fig. 8.10)
due a la présence des trous sur le capot. Le C, ;4 passe de 0.9 & 1 et I'incidence de
décrochage augmente de 2°. La Fig. 8.10 montre comme précédemment que ’action
des microjets augmente la portance a 'issue du décrochage. A la différence des essais
A Rec, = 0.93 x 10°, les gains en portance sont tres différents selon les vitesses
d’éjection. On observe une tendance générale de la portance a décroitre apres le
décrochage alors que précédemment, elle était maintenue. Les remarques concernant
les modifications du coefficient de trainée & Rec, = 0.93 x 10° s’appliquent également
a ce nombre de Reynolds a la différence pres qu'une vitesse de controle sonique
permet de réduire le coefficient de trainée jusqu’a une incidence de 18" (Fig. 8.11).

Les pesées effectuées & Rec, = 1.4 x 10° sont trés intéressantes car & ce nombre
de Reynolds, le régime de décrochage est toujours lié a ’explosion d’un bulbe court
que le capot soit nu ou que 'on y ajoute des rugosités. Dans ces conditions, on
peut affirmer que 'action des microjets ne se limite pas seulement a un changement
du régime de décrochage (passage d’'un régime « bulbe long » a un régime « bulbe
court » provoqué par la simple présence des orifices). Néanmoins, a cette vitesse,
I'effet est moins important en gain de C, qu’a Rec, = 0.93 x 106.

Les gains en portance mesurés par les pesées correspondent qualitativement a un
effet sur 40% de la totalité de la surface pesée. Cette remarque nous laisse envisager
que l'on pourrait encore augmenter la portance en répartissant des microjets sur
toute I'envergure. Il ressort des deux séries d’essais précédentes que 'efficacité des
microjets dépend du rapport entre la vitesse de 1’écoulement externe et la vitesse
d’éjection.
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Visualisations pariétales

Des visualisations par enduit pariétal ont été effectuées pour un nombre de Rey-
nolds Rec, = 0.93 x 10°. La Fig. 8.12 permet de visualiser l'effet du controle a
VR =17.83et C, = 0.69% sur I"écoulement en surface de la maquette a une incidence
de 14°. Ces photographies mettent en évidence I'effet d’entrainement longitudinal de
I’enduit di a un frottement pariétal conséquent. La couche limite fortement modifiée
par la vorticité créée par les jets recolle sur la majeure partie de la zone controlée
de la maquette. On peut remarquer qu’a cette incidence, les zones de décollement
empietent sur la région située en aval des microjets. Il y a une compétition entre
I’action du controle et la propension de la couche limite a décoller.

F1a. 8.12 — Visualisations pariétales de 1’écoulement sans contrdle (a gauche) et
avec controle (a droite) pour une incidence aw = 14° et pour un nombre de Reynolds
Rec, = 0.93 x 10°

Essais complémentaires pour une approche des phénomenes physiques en
jeu

En comparaison d’autres écoulements cisaillés (couches de mélange, jets libres), le
jet dans un écoulement transverse est le résultat d’une interaction tridimensionnelle
entre le jet et I’écoulement principal. En outre, il présente un comportement tres
complexe dans la région « proche injection » comme dans la région située plus en
aval. La littérature propose de nombreux travaux sur les structures de vorticité
rencontrées dans les jets en écoulement transverse. Une visualisation détaillée du
comportement du jet en écoulement transverse a été réalisée par différents auteurs
([45], [53], [90]) et quatre structures de vortex distinctes ont été identifiées :

— les structures situées dans la couche cisaillée des faces amont et aval du jet

apparaissent sous la forme d’un enroulement tourbillonnaire. Elles sont dues
a une instabilité de Kelvin-Helmholtz entre le jet et ’écoulement principal et
sont convectées de facon quasi-périodique le long de la colonne du jet. Ces
structures, qualifiées parfois de tourbillons stationnaires et reconnues comme
une caractéristique de 1’écoulement moyen, peuvent étre décelées a I'intérieur
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Counter-rotating
vortex pair

FiG. 8.13 — Ilustration schématique du systeme tourbillonnaire provoqué par un jet
circulaire dans un écoulement transverse [90]

de l'injecteur et ne doivent pas étre confondues avec le tourbillon en « fer a che-
val » présenté ci-dessous. En revanche, les faces latérales du jet ne présentent
pas ce type de structures;

— le vortex dit en « fer a cheval » contourne la colonne de jet au niveau de
la paroi. Ce comportement est assimilé a celui d'un écoulement autour d’un
systeme cylindre-paroi. Il est le résultat de I'interaction entre la couche limite
de ’écoulement principal et le gradient de pression induit par le point de
stagnation imposé par le jet. En d’autres termes, ceci se traduit par ’apparition
d’un décollement et la formation d’un tourbillon qui s’enroule autour du jet ;

— les structures de sillage se forment derriere la colonne de jet et sont convectées
dans la direction de 1’écoulement principal. Cette région de sillage est consti-
tuée d’un ensemble de structures complexes et tridimensionnelles et les pa-
rametres tels que le rapport de vitesse V R ou la trajectoire du jet influencent
fortement le comportement de ces structures;

— la paire de vortex contrarotatifs est la structure de vorticité dominante d’un
jet en écoulement transverse. Lorsque le jet pénetre normalement dans 1’écou-
lement principal, il se crée une interaction complexe entre les deux fluides,
amenant a la déflexion du jet dans la direction principale. La paire de vortex
contrarotatifs se forme alors et se développe dans le champ lointain. Il serait
issu de la région de couche limite a la paroi au niveau de l'injection. Des
simulations numériques (DNS) ont montré que la pénétration du jet augmente
fortement avec ’épaisseur de la couche limite. La fréquence de formation du
second vortex semble étre elle aussi influencée par 1’épaisseur de la couche
limite, la période de formation des anneaux de vorticité augmentant avec ¢.
Ceci semble en accord avec le fait que pour un § grand, la faible inclinaison du
jet associée a une plus forte pénétration conduisent 1’écoulement a contourner
le jet et a se comporter comme un écoulement autour d’un cylindre. Il faut
enfin noter que la paire de vortex contrarotatifs joue un role significatif dans
le processus de mélange entre le jet et I’écoulement principal dans le champ
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lointain. Les larges niveaux de vorticité contribuent a l’entrainement de l'air
environnant a 'intérieur du jet et a 'amélioration du mélange.

Bien que de nombreuses études aient été menées sur le sujet, le caractere forte-
ment tridimensionnel des structures tourbillonnaires ne permet pas encore de bien
comprendre ce type d’écoulement.

L’idée de notre essai est d’étudier I’action d’une des structures caractéristiques de
cet écoulement complexe. Nous avons convenu de remplacer le jet par des cylindres
solides de méme diametre. Le choix a porté sur des mines de graphite rigides, suf-
fisamment longues (d'une hauteur de 1em) pour nous affranchir des effets de bord
éventuels sur la couche limite. Ces cylindres génerent uniquement des tourbillons de
sillage. Il faut cependant remarquer que les conditions aux limites qu’offrent ces cy-
lindres sur I’écoulement transverse sont des conditions de paroi (vitesse nulle) alors
que les conditions aux limites apportées par les jets sont fluidiques (vitesse verticale

de l'ordre de Uj).

Fic. 8.14 — La maquette et les micro-cylindres introduits dans les orifices des mi-
crojets

On remarque que les cylindres apportent également un gain en portance non
négligeable mais inférieur a celui apporté par les jets. Le sillage des cylindres mo-
difie ’écoulement et a un effet bénéfique sur la portance. On constate également
que le C 4, est inférieur mais que le décrochage est légerement retardé. Enfin, les
cylindres génerent de la trainée aux petites comme aux grandes incidences. Cepen-
dant, I’évolution des efforts aérodynamiques est tres différente de celle obtenue pour
les microjets. Les tourbillons de sillage ne peuvent expliquer seuls les mécanismes
physiques en jeu.

Visualisations par tomographies

Les films sont réalisés a différentes vitesses Uy, soit de 0.7 & 8m/s sur la maquette
ONERA D-Visu. L’incidence de la maquette est choisie pour que la couche limite
soit décollée et de fagon a étre au voisinage du recollement (soit a environ 2° au
dessus de I'incidence de décrochage). Dans ces conditions, les microjets permettent
un recollement de la couche limite sur toute la gamme de vitesses amont, néanmoins
le débit nécessaire croit avec la vitesse de 1’écoulement. Un rapport de vitesses
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F1G. 8.15 — Effets des micro-cylindres sur le coefficient de portance pour un nombre
de Reynolds Rec, = 0.93 x 10°
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Fi1G. 8.16 — Effets des micro-cylindres sur le coefficient de trainée pour un nombre
de Reynolds Re¢c, = 0.93 x 108
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VR = 2.5 est requis pour obtenir le recollement. Une série d’essais a été réalisée
pour observer I'influence de la position de la structure du jet par rapport a la couche
limite décollée. Les clichés suivant sont réalisés a U; décroissante pour Uy, = 0.8m/s
(Rec, = 53300) et a = 11°. La diminution de U; est suffisamment lente pour que
I’écoulement soit stabilisé sur chaque cliché.

Fia. 8.17 — Séquence de controle en réduisant la vitesse de soufflage jusqu’a 1'ob-
tention du recollement

Analysons la séquence de recollement proposée en Fig. 8.17 :

1. Ecoulement non controlé : présence d’un décollement de bord d’attaque

2. On remarque que le jet traverse la couche limite décollée. Cette configuration du
jet ne permet pas de faire recoller la couche limite. Au contraire, elle contribue
d’avantage a augmenter I'épaisseur de décollement.

3. Le débit du jet est réduit, le panache se rapproche de la couche limite décollée.

4. La surface d’expansion du jet rencontre la couche limite décollée. Des échap-
pements tourbillonnaires ont lieu lors de cette rencontre.

5. Le mélange jet-couche limite décollée se rapproche alors de la paroi.

6. La couche limite est presque recollée.

Cette expérience ne permet pas de rendre compte des mécanismes complexes qui
entrent en jeu dans ce type de phénomene. Cependant, elle montre qu’a ce nombre
de Reynolds, ce n’est pas la base du jet qui permet le recollement de la couche

limite mais les structures qui sont plus en aval, la paire de tourbillons contrarotatifs
notamment.

8.3.2 Controle par soufflage tangentiel
Pesées aérodynamiques

L’actionneur décrit au paragraphe 5.2 est implanté sur le profil ONERA D-Béton.
Lors des essais, le soufflage est appliqué pendant toute la montée en incidence de 0 &
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20" sans interruption. La force résultant de 1’éjection de fluide par les deux fentes est
retranchée a la pesée d’ensemble (les pesées d’offset sont effectuées avec soufflage).

Les pesées réalisées & Rec, = 0.93 x 10° montrent que la présence des fentes de
soufflage tangentiel modifie le comportement aérodynamique du profil (Fig. 8.18).
Si 'incidence de décrochage et la valeur du C, 4, restent sensiblement les mémes,
le décrochage est davantage marqué dans le cas du profil modifié. La polaire cor-
respondant au profil modifié (avec capot de soufflage tangentiel) sans controle nous
servira de référence pour évaluer les effets de 'actionneur. Une vitesse de controle
VR = 1.5 correspondant & un C,, de 0.72% permet a la fois de retarder I'incidence
de décrochage mais aussi, a la différence du controle par microjets, d’augmenter la
valeur du C) 44

— Le C, mar passe de 0.72 & 0.82 soit une augmentation de 14%

— L’incidence de décrochage est retardée de 2°, passant de 11" a 13°

Par ailleurs, lorsque 'actionneur est activé, une diminution de la trainée est
observée pour des incidences comprises entre 12° et 15° (Fig. 8.19).

Les gains en portance mesurés par les pesées correspondent qualitativement a un
effet sur 56% de la totalité de la surface pesée. Cette remarque nous laisse envisager
que 'on pourrait encore augmenter la portance en prolongeant les fentes de soufflage
tangentiel sur toute I'envergure (comme pour les microjets).

1
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Fia. 8.18 — Effets du soufflage tangentiel sur le coefficient de portance a Req, =
0.93 x 106

Visualisations pariétales

Des visualisations par enduit pariétal ont été effectuées pour un nombre de Rey-
nolds Rec, = 0.70 x 10°. La Fig. 8.20 permet de visualiser l'effet du controle a
VR =2.67et C, = 2.28% sur "écoulement en surface de la maquette a une incidence
de 13°. Ces photographies mettent en évidence I'effet d’entrainement longitudinal de
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Fia. 8.19 — Effets du soufllage tangentiel sur le coefficient de trainée a Res, =
0.93 x 10°

I’enduit du a un frottement pariétal conséquent. L’injection de quantité de mouve-
ment dans la couche limite provoque un recollement sur la totalité de la corde. Si
les effets en termes de pesées sont immédiatement observables des lors qu’une faible
vitesse de soufflage tangentiel est introduite dans ’écoulement, aucun effet d’en-
trainement n’est observé sur les visualisations pariétales en-deca d’une valeur seuil

de VR=1.5

F1c. 8.20 — Visualisations pariétales de I’écoulement sans contrdle (& gauche) et
avec controle (a droite) pour une incidence a = 13" et pour un nombre de Reynolds
Recl =0.7 x 106
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8.4 FEtude expérimentale du profil en transition
déclenchée

Les deux modes d’action mis en place en transition naturelle de la couche li-
mite sont testés de méme maniere en transition déclenchée. Pour étre efficaces, les
microjets utilisés doivent étre placés en amont du décollement (paragraphe 3.4.3)
et donc, pour notre configuration, dans une zone ou la couche limite est encore la-
minaire. Cela signifie que si 'on veut déclencher la transition avant que la couche
limite ne rencontre les microjets, il faut I'effectuer sur une distance tres courte entre
le point d’arrét et le point de décollement. En outre, cette région n’est pas propice
a la transition puisque la courbure du bord d’attaque fournit un tres fort gradient
de pression négatif qui a tendance a relaminariser la couche limite. Pour réaliser la
transition dans ces conditions, il faut avant tout connaitre les caractéristiques de la
couche limite. Ne disposant pas du matériel nécessaire pour effectuer les mesures a
cet emplacement, nous avons eu recours aux résultats de I’étude numérique présentée
au paragraphe 8.1.

8.4.1 Essais avec carborundum

Comme énoncé dans le paragraphe 2.5, la transition est effective avec des rugo-
sités de 'ordre de grandeur de I’épaisseur de déplacement ;. Le carborundum a été
appliqué le long d’une génératrice, a partir de x/C' = 0.3% et sur une largeur de 2mm
en abscisse curviligne. Les calculs Xfoil indiquent qu’a cette position, 1’épaisseur de
déplacement de la couche limite est de l'ordre de ; = 0.04mm (paragraphe 8.1).
Des visualisations pariétales ont alors été effectuées pour un nombre de Reynolds de
0.93 x 10% pour observer le nouveau comportement du profil. La Fig. 8.21 montre
que l'incidence de décrochage est retardée a :

— 127 pour une taille de carborundum de 23um,

— 13" pour une taille de carborundum de 45um,

— 14° pour une taille de carborundum de 88um.

Quand l'incidence augmente, les rugosités semblent maintenir la présence du
bulbe court au-dela de sa limite d’explosion en transition naturelle. Les clichés
montrent également que la ligne d’accumulation d’enduit est toujours présente. Si
le bulbe laminaire apparait toujours, la transition ne semble donc pas étre effective
au moment du décollement, ce que suggérait déja le calcul de Rep, au paragraphe
8.1.

Nous avons alors décidé de tester des rugosités de taille bien plus importante
que d;. Nous avons appliqué du carborundum de granulométrie 300um collé sur
une bande adhésive de 100um (soit une hauteur totale de 400um) & une abscisse
x/C = 0.3%. Les visualisations pariétales (Fig. 8.22) montrent que 'incidence de
décrochage est la méme qu’en écoulement naturel et que la ligne d’accumulation
d’enduit a disparu. Des pesées ont alors été effectuées dans cette configuration. Les
courbes de portance (Fig. 8.23) sont écrétées, en particulier aux nombres de Reynolds
élevés, et on observe une chute du C ;,,45. Si cet essai a permis a priori de supprimer
le bulbe laminaire, il a néanmoins détérioré les performances du profil. Les rugosités
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Fi1G. 8.21 — Visualisations pariétales des décollements sur le profil ONERA D en
transition déclenchée & Rec, = 0.93 x 105. Hauteur des rugosités de carborundum :
23 microns (a gauche), 45 microns (au centre), 88 microns (a droite)
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de grande taille (environ 10 fois ;) provoquent peut-étre un décollement intempestif
de la couche limite plutot qu’'une transition forcée. Ce résultat rejoint une observa-
tion faite dans le proces verbal d’essais n°59/1157.AN [15] : « Les expériences |...]
confirment la possibilité [...] de modifier la largeur du « bulbe de décollement »
en créant en amont un état de préturbulence au moyen d’obstacles appropriés.
Toutefois, il faut éviter de déclencher franchement la transition; car, ainsi qu’il
a €té constaté par ailleurs, le « bulbe » disparaitrait, ce qui aurait pour conséquence
d’écréter la courbe C, = f(«). ». Par ailleurs, le déclenchement de transition aug-
mente systématiquement la trainée (Fig. 8.24) & nombre de Reynolds élevé tandis
que pour Rec, = 0.93 x 10, il existe une plage d’incidences comprises entre 11° et
13.5° pour laquelle la trainée est légerement réduite. Enfin, on remarque que cette
hauteur de rugosité permet d’installer des lignes de décollement homogenes en en-
vergure (Fig. 8.22), rendant ainsi envisageables les interprétations de distributions
de pression.

FiG. 8.22 — Visualisations pariétales des décollements sur le profil ONERA D en
transition déclenchée & Rec, = 0.93 x 105. Hauteur des rugosités de carborundum :
300 microns

8.4.2 Essais effectués par TONERA avec une bande de ru-
gosités

Dans le proces verbal d’essais n°53/1157.AN de FONERA [17], des essais de
transition déclenchée ont été effectués sur un profil ONERA D de corde 0.75m avec
des rugosités tridimensionnelles de type triangulaire (rugosité « C ») placées le long
d’une génératrice au bord d’attaque.

Ces essais ont montré d'une part que les rugosités permettent de passer d’un
régime bulbe long a un régime bulbe court pour des nombres de Reynolds inférieurs
a 10°. D’autre part, les courbes de C), obtenues & Rec, = 0.75 x 10° avec la rugosité
« C » montrent toujours un plateau isobare pour les incidences de 8 et 10°. A ce
nombre de Reynolds, les rugosités ne semblent donc pas déclencher strictement la
transition puisque les mesures révelent la trace d’un bulbe laminaire.

En revanche les essais effectués & Rec = 2 x 10° et aux mémes incidences
montrent que pour certaines positions de la rugosité « C », le plateau isobare dis-
parait, ce qui indique que les rugosités ont effectivement pour effet de déclencher la
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FiGc. 8.23 — Modifications des courbes de portance résultant du déclenchement de
transition (carborundum de taille 300um)
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FiG. 8.24 — Modifications des courbes de trainée résultant du déclenchement de
transition (carborundum de taille 300um)
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F1a. 8.25 — Caractéristiques de la rugosité « C »

transition.

8.4.3 Conclusions sur le déclenchement de la transition

Nos essais ont montré qu’il était tres difficile de déclencher de maniere satisfai-
sante la transition sur un bord d’attaque présentant un fort gradient de pression
négatif. De plus, la distance disponible est tres courte (10mm) et ne permet pas
de déclencher efficacement la transition. Les essais de TONERA montrent qu’il est
possible d’empécher la formation du bulbe laminaire, cependant nous n’avons pas
d’information sur 1’état de la couche limite dans ce cas. Ce résultat a été obtenu
a un nombre de Reynolds Rec = 2 x 105, qui n’est pas accessible dans la Souf-
flerie Béton. Devant les difficultés rencontrées, nous avons fait le choix d’utiliser
le carborundum de granulométrie 300um. Cette configuration, qui, certes modifie
localement la forme du profil permet de supprimer le bulbe laminaire et rend par
ailleurs possible la lecture et 'interprétation des distributions de pression.

8.5 Application du controle en transition déclen-
chée

8.5.1 Controle par microjets
Pesées aérodynamiques

Comme pour le cas sans déclenchement de transition, les pesées sont effectuées
pour deux nombres de Reynolds (0.93 x 10® et 1.4 x 10°) et pour différentes pressions
d’alimentation P, (induisant des coeflicients C,, différents). Lors des essais, le souf-
flage est appliqué pendant toute la montée en incidence de 0 a 20° sans interruption.
Les pesées d’offset prennent en compte le moment a piquer résultant de I’éjection
de fluide par les orifices.

Les essais & Rec, = 0.93x 10° (Fig. 8.26) montrent que I'utilisation des microjets
induit :

— une légere augmentation de la valeur du C, 44,

— une augmentation de la portance a l'issue du décrochage et son maintien aux

alentours de C, = 0.7 jusqu’a 20" au moins pour les vitesses de controle
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Incidence(®) | 12°| 13" | 14" | 15" | 16" | 17 |18 | 19" | 20°
Gainen C,(%) | 6.1 |73 (80|73 |21|—-03|97|14/16.2

TAB. 8.3 — Gain en portance obtenu avec les microjets pour VR = 7.83 et C, =
0.574% (Rec, = 0.93 x 10%)

soniques. Les gains obtenus sont néanmoins plus faibles que dans le cas du
controle sur la couche limite laminaire.

Ils montrent également qu’un controle efficace ne requiert pas nécessairement des
vitesses de jets soniques. Ainsi, méme pour un C,, plus faible de 0.2% et avec une
vitesse de 205m/s (VR = 5.12), un gain de portance est observé.

En-dec¢a d’une incidence de 10°, les microjets ne semblent pas avoir d’effets si-
gnificatifs sur la trainée (Fig. 8.27). La diminution de trainée observée pour la plage
d’incidences 10° - 16° est due a la suppression de la zone décollée sur le profil. Pour le
cas correspondant au coefficient de soufflage le plus faible, a partir d’'une incidence
de 14", la réduction de trainée est plus faible : on observe une perte d’efficacité du
controle. Pour des incidences supérieures a 16°, la diminution en trainée est quasi-
ment nul.

Pour un nombre de Reynolds plus élevé (Rec, = 1.4 x 105, soit une vitesse amont
de 60m/s), la Fig. 8.28 montre que 'utilisation des microjets induit une augmen-
tation de portance a I'issue du décrochage. Pour mémoire, le régime de décrochage
a ce nombre de Reynolds est toujours 1ié & 'explosion d’un bulbe court (aussi bien
sur le capot nu que sur le capot avec rugosités). Les remarques concernant les mo-
difications du coefficient de trainée & Rec, = 0.93 x 10° s’appliquent également & ce
nombre de Reynolds (Fig. 8.29).
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F1G. 8.26 — Evolution du C, avec controle par microjets & Rec, = 0.93 x 10°
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F1G. 8.27 — Evolution du C, avec contrdle par microjets & Rec, = 0.93 x 10°
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F1G. 8.28 — Evolution du C, avec controle par microjets a Rec, = 1.4 x 10°
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F1G. 8.29 — Evolution du C, avec controle par microjets & Rec, = 1.4 x 10°

Visualisations pariétales

Commme pour la configuration en transition naturelle, les visualisations pariéta-
les ont été effectuées pour un nombre de Reynolds Rec, = 0.93 x 10°. La Fig. 8.30
met en évidence l'effet du controle a VR = 7.72 et C,, = 0.34% sur I’écoulement en
surface de la maquette a une incidence de 12°. La couche limite est fortement modifiée
par les microjets : I’écoulement est recollé dans la zone controlée de la maquette,
excepté a mi-envergure. Rappelons qu’au centre de la maquette, les trous de part
et d’autre de la couronne de prises de pression sont espacés de 45mm (paragraphe
5.1.2).

F1G. 8.30 — Visualisations pariétales de 1’écoulement sans contrdle (a gauche) et
avec controle (a droite) pour une incidence a = 12° et pour un nombre de Reynolds
Rec, = 0.93 x 10°
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8.5.2 Controle par soufflage tangentiel
Pesées aérodynamiques

Ces essais sont réalisés pour un nombre de Reynolds Rec, = 0.93 x 10°. Une
vitesse de controle VR = 1.5 correspondant & un C), de 0.72% permet a la fois de
légerement retarder I'incidence de décrochage (passant de 14" a 157) et d’augmenter
de 7% la valeur du coeflicient de portance maximum C, ,,,4,, qui passe de 0.73 dans
le cas du profil non controlé a 0.78 par activation du soufflage (Fig. 8.31).

Une diminution corrélative de la trainée est observée pour des incidences com-
prises entre 11° et 16° (Fig. 8.32). Aux incidences faibles (o < 11°), le jet tangentiel
crée une trainée parasite supplémentaire; pour les incidences élevées (o > 167), le
controle devient inopérant et une légere augmentation de trainée est observée.
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Fic. 8.31 — Effets du soufflage tangentiel sur le coefficient de portance a Reqs, =
0.93 x 10°

Des essais non concluants, effectués pour des nombres de Reynolds plus élevés,
indiquent que les vitesses d’éjection de I'actionneur « soufflage tangentiel continu »,
de lordre de 60m/s, se révelent insuffisantes pour achever un controle efficace des
décollements au-dela d'une vitesse d’écoulement de 40m/s.

Visualisations pariétales

Des visualisations par enduit pariétal ont également été réalisées pour plusieurs
nombres de Reynolds. La Fig. 8.33 permet de visualiser 'effet du controle a VR = 2
et C, = 1.28% sur I’écoulement en surface de la maquette a une incidence de 12° et
pour un nombre de Reynolds de Req, = 0.93 x 10°.

La zone décollée, couvrant environ 30% du profil non controlé, disparait sous les
effets du soufflage. L’entrainement de 'enduit est clairement observable en aval des
deux fentes tangentielles. Une région de décollement subsiste néanmoins de part et
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F1a. 8.33 — Visualisations pariétales de I’écoulement sans contrdle (& gauche) et
avec contrdle (a droite) pour une incidence a = 12° et pour un nombre de Reynolds

Rec, = 0.93 x 106
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d’autre de la couronne de prises de pression, le soufflage n’étant pas appliqué sur
une portion centrale (de largeur 4cm) de Daile.

8.6 Conclusions

Dans cette partie, nous avons tenté de controler les décollements de couche limite
sur un profil ONERA D. Les mesures réalisées sur cette configuration incluent des
pesées aérodynamiques, des distributions de pression en paroi, des visualisations
pariétales des décollements au moyen d’enduits visqueux sur une premiere maquette
ainsi que des tomographies a faibles nombres de Reynolds sur un profil a échelle 3.

L’étude numérique préliminaire du profil et les essais de qualification en souf-
fleries ont révélé un comportement aérodynamique caractérisé par des décollements
de bord d’attaque. Deux régimes d’écoulement ont, en outre, été mis en évidence :
un régime a « bulbe court » et un régime a « bulbe long ». Il a été montré que ces
deux états dépendent des parametres de 1’écoulement, en particulier de l'incidence
de Taile, du nombre de Reynolds et de la transition.

Contraints d’imposer le déclenchement de la transition a proximité du bord d’at-
taque ou les rayons de courbure du profil sont faibles, nous avons été confrontés a des
tailles de couche limite tres réduites rendant délicat le choix d’une rugosité adaptée.
Nous avons donc délibérément choisi de réaliser, dans un premier temps, les essais
de controle sur une couche limite se développant naturellement sur le profil : la
transition laminaire-turbulent se produit alors au niveau du bulbe.

Deux types d’actionneurs ont été testés sur le profil ONERA D : les microjets
(soufflage continu & travers des orifices de 0.4mm de diametre répartis tous les
centimetres et percés perpendiculairement a la corde a une distance z/C = 1.5% du
bord d’attaque) et I'actionneur « soufflage tangentiel » (soufflage continu a travers
une fente d’épaisseur 0.5mm tangentielle a la paroi a une distance z/C' = 6.5%).
Les vitesses en sortie des actionneurs sont de 'ordre de 300m/s pour les microjets
(VR = 17.5) et de 60m/s (VR = 1.5) pour le soufflage tangentiel. Pour les deux
types d’action, 'ordre de grandeur des coefficients de soufflage C, est de 0.5%.

L’utilisation des microjets permet une augmentation de la portance apres le
décrochage. La valeur du C, ,,q, n'est pas affectée par I'activation des microjets;
en revanche, les gains de portance AC, apres décrochage sont de 'ordre de 25% en
transition naturelle et de 7% en transition déclenchée. Les visualisations pariétales
et les tomographies indiquent que, jusqu’a une certaine incidence «..;;, la couche
limite est recollée sous 'effet du soufflage par microjets. Il en résulte une diminution
significative de la trainée sur une plage d’incidences [gecrochage; Qerit) -

Le soufflage tangentiel a pour effet a la fois de retarder 'incidence de décrochage,
d’augmenter la valeur du C ., et d’augmenter le coefficient de portance post-
décrochage. L’incidence de décrochage est ainsi retardée de 1 ou 2°. Le gain AC, ;0
est de 14% en transition naturelle, il est de 7% en transition déclenchée. Par ailleurs,
ce type de controle semble moins robuste que le controle par microjets étant donné
que les gains de portance post-décrochage chutent rapidement avec I'incidence. Ainsi,
les effets du controle sur la portance deviennent faibles a partir de 18".
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Deux remarques importantes méritent notre attention. Il est rappelé que les
gains annoncés correspondent a un controle qui n’est pas appliqué sur toute ’enver-
gure (40% de l'envergure pour les microjets, et 56% de 1’envergure pour le soufflage
tangentiel). Il est donc raisonnable de penser que des gains plus conséquents se-
raient obtenus si les actionneurs étaient répartis sur toute l'envergure de I'aile. En
outre, il est a noter que la seule présence des actionneurs induit une modification de
I’écoulement et donc des caractéristiques aérodynamiques de laile. La configuration
de référence considérée pour mesurer les gains correspond donc a 'aile équipée d'un
actionneur (en position off).

Les résultats obtenus dans ce chapitre soulignent I'importance du déclenchement
de transition. Il parait clair qu’en transition naturelle, ’activation des actionneurs
joue un role non négligeable dans le processus de transition laminaire-turbulent de
la couche limite. En conséquence, les gains en performances aérodynamiques (c’est-
a~dire 'augmentation de portance et la réduction de trainée) s’averent réduits si
la précaution est prise de déclencher artificiellement la transition en amont de 'ac-
tionneur. Nombreux sont les articles dans lesquelles aucune précision n’est apportée
quant a cet aspect, certains auteurs faisant meéme le choix, délibéré ou non, d'utiliser
purement et simplement leurs actionneurs sur des couches limites laminaires.
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Conclusions

Dans le cadre des travaux du Groupement de Recherche CNRS « Controle Des
Décollements » sur le profil, nous avons réalisé une étude expérimentale du controle
des décollements de couche limite se produisant sur des profils d’aile en incidence, en
régime subsonique. Les objectifs étaient principalement de prouver et de quantifier
lefficacité de divers modes de controle en terme d’amélioration des performances
aérodynamiques : augmentation de portance, réduction de trainée ... Les controles
qui ont été utilisés concernent des injecteurs fluidiques discrets disposés en paroi : ces
actionneurs ont permis d’agir sur les décollements de la couche limite de facon a les
réduire voire les annuler. Une étude préliminaire a permis de préciser les principaux
parametres (nombre de Reynolds, gradient de pression, courbure de la paroi, état de
surface, taux de turbulence de 1’écoulement) susceptibles de conditionner la couche
limite avant d’aborder le controle proprement dit. Plusieurs types d’actionneurs
ont été testés : générateurs de tourbillons fluidiques, jets synthétiques, soufflage
tangentiel et microjets continus.

Ces systemes de controle ont été appliqués a deux types de profils :

— un profil épais NACA 0015, caractérisé par des décollements naissant au bord
de fuite et progressant vers le bord d’attaque avec l'incidence. Largement
étudié par la communauté scientifique, ce profil a fait 'objet de nombreuses
publications traitant du controle des décollements. Pour ce profil, la transition
de la couche limite est systématiquement déclenchée au bord d’attaque. Sur
cette maquette, nous avons pu tester des générateurs de tourbillons fluidiques
et deux types de jets synthétiques (d’abord des jets tangentiels en proche bord
d’attaque, puis des jets perpendiculaires a la paroi dans la région décollée),

— un profil ONERA D pour lequel les décollements sont rapidement fixés en
proche bord d’attaque. Réaliser un controle sur une telle configuration d’écou-
lement s’avere difficile étant donné que les possibilités géométriques d’insérer
les actionneurs en amont des décollements sont extrémement réduites (faibles
rayons de courbure et faibles épaisseurs du profil, implantation des action-
neurs dans des petits volumes). S’ajoute a ces considérations le probleme
du déclenchement de transition de la couche limite rendu tres délicat pour
des raisons similaires. Le challenge est donc multiple pour controler ce type
d’écoulement. Il a été possible d’installer sur la maquette deux dispositifs de
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soufflage continu : le soufflage tangentiel et les microjets.

Les expériences ont été réalisées a la fois dans la SoufHerie Béton et la Soufflerie
VISU 01. La mise en place de ces deux configurations permet une double approche
d’autant plus intéressante que les deux montages conduisent a des nombres de Rey-
nolds se situant dans la méme gamme (compris entre 0.5 x 10% et 1 x 10%).

La soufflerie de visualisation autorise une approche davantage « physique » des
phénomenes. C’est également dans cette soufflerie qu’a été mise en place I’étude de
la couche de mélange turbulente. Ce montage, utilisant une plaque plane, permet de
s’affranchir de certains parametres inhérents au controle sur profils d’aile (gradient
de pression longitudinal, courbure de la paroi) tout en permettant de réaliser le
méme type de controle dans des conditions tres proches.

La soufflerie Béton permet quant a elle, une approche plus « quantitative », grace
aux moyens qui y sont mis en ceuvre (balance aérodynamique de paroi, systeme de
déplacement pour les explorations de sillage, systeme de mesures des répartitions de
pression autour du profil, visualisations pariétales).

Les principales conclusions concernant l'efficacité des actionneurs sur les deux
configurations sont maintenant détaillées.

- NACA 0015 :

Les générateurs de tourbillons fluidiques, disposés a ©/C = 20%, per-
mettent des gains de portance compris entre 5 et 14% et des réductions de
trainée considérables atteignant 62% a l'incidence de décrochage (o = 12°);
nos essais ayant montré une influence non négligeable de la présence des ori-
fices en paroi, les polaires de référence choisies sont celles correspondant au
profil présentant les VGF (non obstrués) en position off. Les différentes tech-
niques de visualisation mises en ceuvre montrent un recollement complet de la
couche limite sur la région ou est appliqué le controle (au moins jusqu’a des
incidences de 'ordre de 15°). Les coefficients de soufflage C,, nécessaires pour
aboutir & ces effets sont relativement faibles, de 'ordre de 0.8%.

Des résultats prouvant l'efficacité d’'un jet synthétique tangentiel posi-
tionné a x/C = 20% ont également été obtenus dans la soufflerie de visua-
lisation. Des coefficients de soufflage de 'ordre de 1 & 2% aboutissent & un
recollement complet de la couche limite jusqu’a des incidences de 15°. Les es-
sais montrent que les tourbillons de Kelvin-Helmholtz se développant dans la
couche de cisaillement de I’écoulement non controlé se transforment, sous I'effet
du soufflage synthétique, en une série de tourbillons de taille plus réduite favo-
risant le processus de recollement de la couche limite. La fréquence d’émission
des tourbillons correspond alors a la fréquence de soufflage de 'actionneur.
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Moyennant des taux de soufflage plus élevés (C), de l'ordre de 4%), le jet
synthétique perpendiculaire a la paroi positionné a x/C = 70% permet
également d’aboutir a un recollement de la couche limite (par exemple, & une
incidence o = 14", le décollement passe de x/C' = 50% a z/C = 80% avec le
controle). Nous avons mis en évidence un effet de fréquence du controle (des
fréquences réduites F'* < 4 semblent optimales), ce qui souligne I'importance
de I'excitation des modes instables de I’écoulement dans les processus de recol-
lement. L’originalité de I'implantation des actionneurs a une position éloignée
du bord d’attaque (donc susceptible de devoir agir sur des écoulements loca-
lement décollés) nous a conduit a expérimenter un dispositif semblable, sur
une plaque plane, dans le but de comprendre les interactions possibles entre
le jet synthétique et une couche de mélange turbulente. Les premieres conclu-
sions des essais correspondants indiquent une possible interaction entre les
fréquences propres de la couche de mélange et la fréquence de soufflage de
I’actionneur.

—~ ONERA D :

Les deux types de controle testés ont abouti a des résultats satisfaisants au
regard des difficultés rencontrées quant a leur implantation sur la voilure. Les
microjets (positionnés a x/C' = 1.5%), s'’ils ne permettent pas un recul du
décrochage, contribuent a une augmentation substantielle de la portance pour
des incidences supérieures. Les gains de portance AC, apres décrochage sont
de Tordre de 25% en transition naturelle et de 7% en transition déclenchée.
L’ordre de grandeur des coefficients de souflage C, nécessaire est de 0.5% pour
les microjets.

Pour des C), comparables, le soufflage tangentiel continu (fente placée a
xz/C = 6.5%) a pour effet de retarder 'incidence de décrochage, d’accroitre
la valeur du C, ,,q, et d’augmenter le coefficient de portance post-décrochage.
L’incidence de décrochage est ainsi retardée de 2° en transition naturelle et de
1" en transition déclenchée. Le gain AC, ,,4, est de 14% en transition naturelle,
il n’est que de 7% en transition déclenchée.

Ces essais montrent que les microjets sont plus efficaces pour une gamme
d’incidence située au-dela de I'incidence de décrochage tandis que le soufflage
tangentiel permet essentiellement de reculer le début du décrochage.

Remarque : Il est important de garder en mémoire que 'implantation
des actionneurs ne concernait pas la totalité de ’envergure de l’aile. Les
bénéfices obtenus en terme de performances seraient a revoir a la hausse
si toute ’envergure de Dlaile était équipée.

Concernant la configuration pour le controle d’une couche de mélange, 'aptitude
des jets synthétiques a rabattre la ligne moyenne en direction de la paroi est com-
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parée a l'efficacité du controle qui conduit au recollement sur le profil NACA 0015.
Les investigations a partir de la PIV et de la POD mettent en évidence la dispari-
tion, sous l'effet du controle, des tourbillons de Kelvin-Helmholtz de la couche de
mélange en amont de 'actionneur. Ces structures réapparaissent et sont renforcées
en aval du jet, ce qui tend a rapprocher la couche cisaillée de la plaque plane.

Au sein du GDR CDD, lefficacité des microjets a également été mesurée sur
une seconde maquette ONERA D a 'IMF de Toulouse (these de Doctorat de Julien
Favier). En outre, la dynamique développée par les techniques de controle sur voilure
se poursuit dans le cadre de campagnes d’essais du Projet d’Etudes Amont (PEA) de
la DGA « Conception Aérodynamique et Controle du Vol des Avions de Combat ».

Perspectives

Ces travaux ont permis, au travers de nombreuses expériences, de caractériser les
effets de différents controles sur les écoulements autour de voilures. Nous ne pour-
rions terminer ce manuscrit sans mentionner les nouvelles voies de recherche ouvertes
lors de cette étude, de multiples questions restant encore a ce jour en suspend. On
se propose donc d’évoquer quelques éléments d’analyses complémentaires.

Le parallele établi entre le profil fortement décollé et le montage « couche de
mélange » mériterait une analyse plus approfondie. Les résultats présentés au cha-
pitre 7 pourraient étre complétés par une étude de la turbulence par anémométrie
fil chaud : il serait sans doute pertinent d’essayer de mettre en évidence un éventuel
couplage entre les fréquences naturelles de la couche de mélange turbulente et la
fréquence imposée par le dispositif de controle.

Concernant les profils et les méthodes de controle de la zone de décollement,
plusieurs voies sont ouvertes. Si I’étude proposée dans ce manuscrit démontre 1'effi-
cacité des techniques de soufflage instationnaire, les actionneurs utilisés sont d’une
conception relativement simplifiée et leurs performances sont assez limitées. Il se-
rait précieux de disposer d’actionneurs instationnaires dont les deux parametres
(fréquence et intensité) soient découplés de fagcon & mettre en évidence leurs ef-
fets respectifs. Les collaborations que le LEA développe dans le cadre général du
GDR avec d’autres organismes permettent d’envisager de nouveaux prototypes a
implanter sur maquette : ceux du Laboratoire de Physique et Métrologie des Os-
cillateurs (LPMO) de Besancon ou encore ceux de U'Institut d’Electronique et de
Microélectronique et de Nanotechnologie (IEMN) de Lille.

D’autres travaux sont en cours, en coopération avec I’équipe EFDYN du LEA a
I’aide d’actionneurs de type « plasmas froids » sur la maquette NACA 0015-Béton.
Une campagne d’essais réalisée sur le profil NACA 0015-Visu a en effet permis de
valider Defficacité de tels dispositifs pour des écoulements a nombres de Reynolds
modérés (Fig. 8.34). L’étape suivante consiste a tester ce type d’actionneurs pour des
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écoulements a plus grands nombres de Reynolds dans la Soufflerie Béton. L’implan-
tation des électrodes implique de nombreuses modifications de la maquette actuelle
(choix du revétement du profil, élimination de toutes les parties métalliques) mais
une campagne PIV est d’ores et déja prévue pour avril 2007.

Fi1G. 8.34 — Tomographies réalisées sur le profil NACA 0015-Visu placé a incidence
a = 15" dans un écoulement & Rec, = 0.5 x 10%. A gauche, écoulement sans controle.
A droite, application d’une décharge (tension U = 23kV et fréquence f = 1kHz)
créant un vent ionique orienté dans le sens de 1’écoulement [65]

Concernant la prospective a moyen terme, une approche instationnaire du con-
trole est programmée, dans le cadre de la these de Doctorat de Wei Long Siauw. Il
s’agira de caractériser les temps de réponse des actionneurs d'une part et les temps
de réaction de I’écoulement au controle d’autre part. La quantification des temps ca-
ractéristiques des processus transitoires du passage a 1’état collé et du re-décollement
pourra étre réalisée, par exemple, au moyen de films chauds placés en paroi. Une
telle étude implique, par ailleurs, que les temps de réponse des dispositifs d’acti-
vation et d’arrét du soufflage soient bien inférieurs aux temps caractéristiques des
processus transitoires de I’écoulement. Des lors, il serait intéressant pour ces études
de concevoir des actionneurs dont les temps de réponse soient faibles, typiquement
deux ordres de grandeur plus petits que les temps caractéristiques de I’écoulement
[80].

A plus long terme, 'objectif est 'implantation sur les voilures d’un systeme de
controle rétroactif. En effet, le controle des décollements de couche limite peut étre
tres efficace pour certains régimes de vol de I’avion mais peut s’avérer inefficace voire
pénalisant dans d’autres régimes. Piloter le controle par un dispositif pneumatique
revét alors un grand intérét. Il permet d’utiliser le systeme uniquement dans les
régimes pour lesquels il est congu ou lorsque le controle est nécessaire. Une maniere
de progresser dans le développement du controle est alors de réaliser un systeme en
boucle fermée de controle rétroactif. Dans ce cas, les caractéristiques du controle
doivent étre adaptées en temps réel en fonction de 1’écoulement. Ces dispositifs,
qui ne sont a ce jour qu’au stade d’études préliminaires, nécessitent I'utilisation de
capteurs positionnés dans 1’écoulement, capables de prédire les variations de celui-ci.
Cette information est ensuite transmise pour la mise en ceuvre des actionneurs.



230 Conclusion générale

Les principaux enseignements de ces essais sur des actionneurs de types et de
dimensions variables, générant des signaux allant du continu a l'instationnaire ont
permis de qualifier leur aptitude a reculer les décollements sur un « mode actif ». La
prise en compte de ces résultats et des approches concernant les temps de réponse
de I’écoulement permettront d’alimenter les futures stratégies de controle en boucle
fermée.
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Annexe A

Vélocimétrie par imagerie de

particules bidimensionnelle

PArmi les différentes techniques de mesure de vitesse en écoulements turbulents
existantes, la Vélocimétrie par Imagerie de Particules (ou PIV, terme anglais pour
Particule Image Velocimetry) est la seule capable de fournir une carte instantanée
du champ de vitesse de ’écoulement. Les paragraphes suivants sont consacrés a la

description de cette technique.

A.1 Principe

La technique de mesure de vitesse par imagerie de particules (ou PIV) est basée
sur I’évaluation du déplacement d de particules présentes dans I’écoulement au court
d’un bref intervalle de temps At. La vitesse de I’écoulement Uy est alors assimilée a
celle des particules et est calculée par Uy = d/At. Une configuration expérimentale
typique de mesure par PIV est présentée sur la figure A.1. L’écoulement investigué
est ensemencé a l’aide de particules dont les caractéristiques sont choisies de maniere
a ne pas altérer la dynamique de I’écoulement. La section de mesures est alors illu-
minée deux fois en un court intervalle de temps afin d’enregistrer (sur film photogra-
phique ou capteur CCD) la lumiere diffusée par les particules sur une ou plusieurs
images. Le déplacement des particules est ensuite déterminé a 1’aide d’algorithmes
de traitement d’images. Si les deux illuminations sont enregistrées sur une méme
image, celle-ci sera traitée par auto-corrélation pour déterminer le déplacement. Si
deux images sont enregistrées, le traitement PIV se fera alors par inter-corrélation
de celles-ci.

La PIV est donc une technique non-intrusive : elle ne nécessite pas I'introduc-
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tion de sonde dans I’écoulement pouvant le perturber. Elle est indirecte puisqu’elle
est basée sur la mesure du déplacement de particules le plus souvent ajoutées au
fluide considéré. On fait alors I’hypothese que les particules se déplacent a la vitesse

locale du fluide entre les deux illuminations.

Light sheet oplicsMirmr

|\ Light sheet
« First light pulse at t

w4 [lluminate
particles
o Second light pulse at t . > :
— r 7 Imaging optics
{i\, Flow direction
. 00
L 1‘0 Image plane

F1G. A.1 — Configuration expérimentale de mesure par PIV (d’apres Raffel et al.
[96])

Flow with
tracer particles:

A.2 Mise en ceuvre

La mise en ceuvre de la PIV requiert I’ensemencement de 1’écoulement, son illu-
mination ainsi que l’enregistrement d’images de haute qualité qui permettront la
détermination du champ de vitesse dans la section de mesure. Ces divers éléments

doivent répondre a certaines contraintes de maniere a assurer une mesure correcte

et fiable.

A.2.1 L’illumination de I’écoulement

La source lumineuse utilisée pour la PIV doit étre capable de fournir une lumiere
monochromatique, de grande puissance (la direction d’observation est le plus sou-
vent de 90°, direction défavorable en ce qui concerne l'intensité lumineuse diffusée
par les particules) qui puisse étre transformée en une fine nappe lumineuse la plus
homogene possible en termes d’intensité. Pour ces raisons, les lasers sont les sources
lumineuses les plus utilisées en PIV. Si les lasers continus conviennent pour des
applications dans ’eau ou l'air a faibles vitesses, I'utilisation de lasers a impulsion

est préférable car ils permettent un niveau de puissance bien supérieur. Ainsi, en
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écoulement rapide ou les temps d’exposition doivent étre réduits, 'intensité lumi-
neuse doit étre suffisamment importante pour garantir une bonne qualité d’images.
Les lasers de type Hélium-Néon (He-Ne, de longueur d’onde A\ = 633nm) sont les
plus communément utilisés ainsi que les plus efficaces dans le domaine du visible.
Le laser Néodym-YAG (Nd-YAG, A\ = 532nm) est aussi tres utilisé pour sa puis-
sance. La longueur d’onde naturelle émise est de A = 1064nm et est divisée grace
a un doubleur de fréquence. La longueur d’onde obtenue est alors bien adaptée
a la sensibilité des films ou des caméras CCD utilisés en PIV. La lumiere émise
est polarisée linéairement, horizontalement ou verticalement. Des filtres polarisants
peuvent donc étre utilisés pour séparer optiquement deux nappes laser. De plus, par
'utilisation d’un interrupteur (Q-switch) dans la cavité laser, la lumiere émise peut
étre pulsée, permettant de produire deux illuminations successives a un intervalle de
temps ajustable par 'utilisateur. Le laser peut ainsi fournir des impulsions doubles
a une fréquence de 'ordre de 10 Hz. L’intervalle de temps entre les deux impulsions
est a choisir en fonction des échelles temporelles de 1’écoulement étudié, notamment
afin que les particules visibles sur la premiere image soient encore visibles sur la
deuxieme.

Enfin, le faisceau issu du laser est transformé en une tranche grace a un jeu de

lentilles permettant de controler son étendue et son épaisseur.

A.2.2 L’ensemencement

Les principales contraintes imposées aux particules choisies pour ensemencer
I’écoulement sont au nombre de trois.

Premierement, la vitesse du fluide étant déterminée par la mesure du déplacement
des particules, celles-ci doivent suivre au mieux les mouvements du fluide étudié. Le
temps de réponse d’une particule soumise a une accélération du fluide doit donc étre
le plus faible possible. Une estimation de ce temps de réponse peut étre dérivée de
I'équation de Stokes [96]. La loi de réponse de la vitesse de la particule est une loi
exponentielle dont le temps caractéristique est une fonction croissante de la taille
des particules et de leur densité. Ainsi, en termes de suivi de I’écoulement, la taille
des particules a intérét a étre la plus faible possible.

La deuxieme caractéristique importante des particules est la maniere dont elles
diffusent la lumiere incidente. En effet, ce phénomene dépend du rapport entre
I'indice de réfraction des particules et celui du milieu dans lequel elles se trouvent,
de leur taille, de leur forme et de la direction d’observation par rapport a celle
de la lumiere incidente. Une maniere d’augmenter 'intensité de la lumiere diffusée

est d’augmenter la taille des particules. Un compromis entre la taille de particule
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satisfaisant le critere précédent et celle permettant une bonne diffusion de la lumiere
est donc nécessaire. De plus, pour des angles d’observation compris entre 0° et 180°,
la polarisation de la lumiere peut étre réorientée, ce qui peut poser des problemes
dans le cas de l'utilisation de filtres polarisants pour la séparation d’images par
exemple. Néanmoins, il est a noter que cette technique donne de bons résultats dans
’air avec des particules d’huile d’olive d’un diametre de 'ordre de 1um.

Enfin, 'homogénéité de I'ensemencement est un parametre important afin d’as-
surer un nombre suffisant de particules dans la fenétre d’interrogation pour le calcul
des auto ou inter-corrélations entre les illuminations et une intensité de lumiecre

diffusée homogene dans toute la zone de mesure.

A.2.3 L’enregistrement des images

L’acquisition des images PIV peut se faire de deux manieres : soit sur film pho-
tographique, soit par caméra électronique CCD.

L’enregistrement sur film photographique nécessite des films présentant une
bonne sensibilité et un fort contraste. En général, la sensibilité spectrale la plus
grande est obtenue pour des longueurs d’onde de 'ordre de 500nm, ce qui corres-
pond bien a la fréquence doublée des lasers Nd-YAG par exemple. Un autre critere
important pour le choix d’un film photographique est sa résolution spatiale ou la
fréquence spatiale maximale enregistrable. Celle-ci est fonction de 1’émulsion uti-
lisée et est une fonction décroissante de la sensibilité du film. Bien que présentant
des caractéristiques compatibles avec une utilisation en PIV, I'enregistrement sur
film présente des traitements plus longs et laborieux (développement, numérisation
des images...) qui rendent leur utilisation pratique plus pénible, notamment s’il est
nécessaire d’acquérir un grand nombre d’images.

Pour ces dernieres raisons et grace aux progres réalisés dans le domaine de
I’électronique, l'acquisition des images PIV est maintenant réalisée a ’aide de camé-
ras CCD (ou Charged Coupled Device en anglais). L'un des principaux avantages
est la disponibilité immédiate de l'image sans aucun traitement photo-chimique.
L’élément de base du capteur CCD est le pixel dont la dimension typique est de
10 x 10pm?2. Exposé a la lumiere, le pixel se charge électriquement. Durant I’expo-
sition, cette charge est linéaire jusqu’a un seuil de saturation qui se traduit par une
pollution des pixels voisins. Des registres de stockage temporaire sont utilisés pour
la sauvegarde de la charge de chaque pixel pour permettre une nouvelle exposition.
Cette opération ayant une durée de l'ordre de la micro-seconde, ces caméras per-
mettent d’acquérir deux images en un intervalle de temps tres court. Les deux images

sont ensuite stockées définitivement apres lecture des registres. La dynamique de co-
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dage des caméras est d’environ 100 a 200 niveaux de gris codés sur 8 a 12 bits par
pixels, ce qui permet 'utilisation de petites fenétres d’interrogation (122 pixels). Ac-
tuellement, la cadence d’enregistrement d’une paire d’images est de l'ordre de 30H z.
Cette fréquence constitue une limite pour I’étude des écoulements a haut nombre de
Reynolds, les fréquences typiques mises en jeu étant trop importantes pour obtenir

des mesures bien résolues en temps par PIV.

A.3 Traitement des images

A.3.1 Détermination du déplacement

La détermination du déplacement des particules entre deux expositions succes-
sives dépend de la maniere dont ces dernieres sont enregistrées. Si les deux illumina-
tions sont enregistrées sur la méme image, la détermination du déplacement se fait
par corrélation de 'image avec elle-méme (auto-corrélation) sur un sous-domaine
(la fenétre d’interrogation). La corrélation obtenue présente généralement trois pics
(voir Fig. A.2a) :

— le pic le plus important (R,) qui correspond a l'auto-corrélation de l'image

avec elle-méme (déplacement nul),

— deux pics secondaires (Rp- et Rp+) correspondant a la corrélation des parti-
cules de la premiere exposition avec leurs images dues a la seconde exposition
et vice-versa. La position de ces pics donne alors acces a 'amplitude et a la
direction du déplacement,

— des pics d’amplitude plus faible diis au bruit de mesure.

a) b)

F1G. A.2 — Fonction d’auto-corrélation a), Fonction d’intercorrélation b) (d’apres
Raffel et al. [96])

L’apparition de deux pics Rp- et Rp+ symétriques par rapport au pic central

conduit a I'indétermination du sens du déplacement. De plus, en cas de déplacement
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de faible amplitude, les pics de corrélation Rp- et Rp+ peuvent étre masqués par le
pic central. Néanmoins, ces inconvénients peuvent étre contournés en imposant un
déplacement systématique lors de la seconde exposition avant le calcul de la fonction

d’auto-corrélation.

Dans le cas ou les deux expositions sont enregistrées sur deux images différentes,
le calcul du déplacement le plus probable des particules d’une illumination a 'autre
se fait par inter-corrélation. La fonction d’inter-corrélation obtenue (voir Fig. A.2b)
ne présente plus qu’'un seul pic Rp. Cette méthode permet donc de déterminer sans
ambiguité 'amplitude, la direction et le sens du déplacement des particules d'une

exposition a 'autre.

Le calcul des corrélations ou inter-corrélations par méthode directe implique un
grand nombre d’opérations (n x m)? pour des fenétres de taille (n x m) et donc
un cotit en temps de calcul important. Une alternative aujourd’hui couramment
utilisée consiste a effectuer ces calculs via I'utilisation de transformées de Fourier
rapide (FFT) (nombre d’opérations de I'ordre de Nlog, N pour des fenétres carrées).
Cela impose néanmoins 1'utilisation de fenétres d’analyse dont les dimensions sont
des puissances de 2. De plus, I'utilisation de transformées de Fourier suppose que
les données sont périodiques. Les images utilisées ne 1'étant pas, il est nécessaire
d’utiliser des fenétres de pondération avant le calcul afin de ne pas introduire de
bruit a haute fréquence. Enfin, le critere de Nyquist doit étre respecté pour éviter les
effets d’aliasing. Celui-ci apparait si le déplacement mesuré est supérieur a la moitié
de la fenétre d’interrogation. Une solution a ce probleme consiste a augmenter la
taille de la fenétre ou a réduire l'intervalle de temps entre les deux expositions pour

obtenir un déplacement plus faible.

Les images acquises par capteurs CCD fournissent une information discrete en
espace dont le pas est la taille du pixel. Ainsi, le déplacement déterminé a partir
de telles données est connu avec une incertitude d’un pixel. Néanmoins, différentes
techniques existent pour déterminer une approximation sub-pixel [125] de la posi-
tion du pic de corrélation et donc du déplacement. Une des plus robustes consiste
a interpoler la fonction de corrélation a 1’aide d’une fonction continue (de type cen-
troide, parabole ou gaussienne) déterminée a partir de trois positions : la position
correspondant au maximum de corrélation et deux points de part et d’autre. Il est
a noter que l'utilisation de tels estimateurs a trois points peut induire un effet de
peak-locking biaisant ’estimation du déplacement si les particules utilisées sont de

taille insuffisante.
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A.3.2 Algorithmes de PIV

Le déplacement des particules est déterminé par inter-corrélation des deux expo-
sitions successives. Toutefois, la précision de cette opération peut étre affectée par
différents facteurs tels que la perte de particules entre la premiere et la deuxieme
exposition, 'existence d'un gradient de déplacement dans la fenétre, 'effet de peak-
locking ou encore ’amplitude trop faible du pic de corrélation due a un déplacement
trop grand. Afin de réduire les limitations de la méthode, divers algorithmes itératifs

plus ou moins sophistiqués ont été développés au cours de ces dernieres années.
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Annexe B

Mesure de la trainée de profil par

exploration de sillage

CEtte méthode permet de déterminer la trainée de profil a partir de sondages de
sillage ; elle est applicable aussi bien en soufflerie qu’en vol. Le principe est di a
Betz (1925) mais la méthode n’est entrée en application qu’a la suite des travaux de
Jones (1936) qui a obtenu, par un raisonnement différent, une formule conduisant a

des calculs plus courts.

Soient une section droite de l'aile et deux plans infinis A et B normaux a la
vitesse Uy, supposée parallele a I'axe Ox (Fig. B.1). Dans le plan A a I'infini amont,
Uy et P, sont uniformes. Le plan B est choisi assez en aval, pour des raisons que
nous verrons ultérieurement ; en un point du plan B, désignons par U la vitesse et

par P la pression statique.

Plan A Plan B

g

F1G. B.1 — Notations utilisées
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Les calculs sont menés par unité d’envergure. Appliquons le théoreme des quan-
tités de mouvement (projetées sur 'axe Ox) au volume fluide limité par les plans A
et B.

La masse qui traverse par unité de temps un élément dz du plan B est pU dz (en
confondant la vitesse U avec sa projection sur 'axe Ox) ; la variation de quantité de

mouvement de cette masse entre les plans A et B est :

/BpU(U CUL)dz = +F, + / (P — P)dz

B
D’ou I'expression de la trainée :

B / (P — P)+ pU(Un — U)]d=

Cette intégrale étendue au plan B peut étre ramenée a une intégrale a prendre
uniquement dans le sillage sous deux hypotheses :
— on suppose que les vitesses locales dans ce plan sont peu défléchies par rapport
a la vitesse U, ; comme la pression totale est constante en dehors du sillage, on
montre alors que l'intégrale prise sur la fraction By de B extérieure au sillage,
est du second ordre devant I’écart relatif de vitesse € = 1 — U/U en dehors
du sillage,

— on suppose que dans le sillage P = P...

Pour ces deux raisons, le plan B doit étre choisi suffisamment en aval de I'aile.
Par suite :

~F, = / pU(Us — U)dz
sillage

Comme, par unité d’envergure, on a :

1
On en déduit :

2 U U
C, == (11— —)dz
C sillage UOO ( )



Annexe C

Décomposition Orthogonale aux
valeurs Propres (POD)

DE nombreuses études ([43],[63]) ont mis en évidence 'existence et 'importance des
structures cohérentes au sein des écoulements turbulents. Les difficultés a les définir
et a les extraire ont conduit au développement de différentes méthodes d’identifica-
tion. Afin de pallier les problemes posés par les techniques de mesure conditionnelle
(définition du critere de détection), une approche basée uniquement sur un critere
énergétique a été proposée par Lumley [78] : la décomposition orthogonale aux va-
leurs propres (POD). Celle-ci consiste a considérer que les structures cohérentes sont
celles qui ont la plus grande projection au sens des moindres carrés sur le champ de
vitesse. Cette définition conduit a la résolution d'un probleme aux valeurs propres
dont le noyau est le tenseur des corrélations spatiales en deux points. L’ensemble des
modes propres obtenu constitue alors une base orthonormale optimale au sens de
I’énergie pour les réalisations de ’écoulement. Cette approche a ensuite été adaptée
par Sirovich [108] (introduisant alors la Snapshot POD) & des données tres bien
résolues spatialement mais dont le nombre d’échantillons est limité (de type me-
sures PIV ou données issues de simulation numérique par exemple). De plus, une
généralisation de la méthode appelée décomposition bi-orthogonale a été proposée
par Aubry et al. [7] qui peut étre réalisée sans a priori sur la nature de la distribution
statistique des signaux considérés (stationnarité, ergodicité . .. ). Le développement
des capacités de calcul a favorisé l'acquisition et le calcul des données nécessaires
a la mise en occuvre de la POD. Celle-ci est maintenant largement utilisée pour
I’analyse des écoulements complexes aussi bien en écoulements cisaillés libres qu’en

écoulement de paroi, en convection libre ou encore en géophysique.

Enfin, la POD a conduit au développement de la POD étendue. Celle-ci permet
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d’extraire d'une grandeur physique quelconque (la concentration, la pression ou le
champ de vitesse par exemple) la partie corrélée a une autre grandeur connue sur un
domaine différent ou pas. Cette technique est a rapprocher des méthodes d’analyse
conditionnelle qui permettent I’étude de la réponse d’une grandeur physique a un ou
plusieurs signaux de référence. L’équivalence entre ’estimation stochastique linéaire
et la POD étendue a d’ailleurs été démontrée.

Pour de plus amples détails sur la POD, on pourra se référer aux travaux de
Berkooz et al. [14] par exemple.

C.1 Formalisme mathématique

L’approche POD consiste & trouver une fonction déterministe ¢(.X) maximisant
sa projection sur la variable aléatoire u(X). Ces fonctions appartiennent a l'espace
des fonctions complexes dont les composantes ¢;(X) sont des fonctions complexes
continues a variables réelles. En se restreignant a l’espace des fonctions a carré
intégrable, on définit le produit scalaire suivant :

(1) (16) = [ uX) (X)X = Y [ w(X)61(x)dx

ou N¢ représente le nombre de composantes utilisées pour la décomposition et
D le domaine spatial étudié (IR’ dans le cas le plus général). En outre, u* est le

complexe conjugué de u. La norme associée a ce produit scalaire est définie par :

(C.2) ||u||2:/Du(X)u*(X)dX

L’opérateur noté (e) utilisé par la suite pourra étre une moyenne spatiale ou
temporelle suivant le type d’approche considéré (POD classique ou snapshot). Le

probleme de recherche de la fonction ¢ est équivalent a la maximisation de :

(s 812)
(©3) ol

Ce probleme de maximisation conduit a la résolution d'un probleme aux valeurs

propres qui se présente sous la forme d’une équation intégrale de Fredholm :

4 > [ Ry X067 (00X =X D6{(X)
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oll R;;j(X,X) est le tenseur des corrélations en deux points.

Selon la théorie d’Hilbert Schmidt, il est nécessaire que le domaine d’intégration
soit borné et que le tenseur des corrélations utilisé soit hermitien et appartienne
a l'espace des fonctions a carré sommable. S’il existe des directions d’homogénéité
ou de stationnarité, la POD ne peut donc pas étre appliquée et est généralement
remplacée par la décomposition harmonique (cf. C.3).

Sous ces conditions, I’équation C.4 admet une infinité dénombrable de solutions
™ associées aux valeurs propres A(™ constituant une base orthogonale pour I'espace
des réalisations u(X). Les fonctions ¢(™ peuvent étre choisies de maniere a ce que

la base soit orthonormale, c¢’est-a-dire :

ou 0, désigne le symbole de Kronecker.

Toute réalisation u;(X) peut donc étre décomposée sur cette base :

o0

(C.6) wi(X, 1) =Y a () (X)

i=1

Les coefficients de projection a(™ sont calculés par :

) o — / w (X, )6 (X)

et sont non corrélés entre eux :

(C.8) {a™a™y = §,,\™

De plus, le noyau R;; peut étre reconstruit a partir des fonctions propres :

(C.9) Riy(X,X") =3 AW (X)g{” (X)
=1

La valeur propre de rang n traduit le contenu énergétique du mode correspon-
dant, la somme des valeurs propres représentant 1’énergie totale dans le domaine
de mesure. De plus, par définition, la POD est optimale au sens de ’énergie, elle

capture un maximum d’énergie en un minimum de modes.
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Etant donné qu’il existe une relation linéaire entre les modes POD et les réalisa-
tions instantanées du champ de vitesse (Eq. C.6), les modes propres vérifient les
mémes relations linéaires que ’écoulement. En particulier, si I’écoulement est in-
compressible, les modes POD sont a divergence nulle. Si les conditions aux limites
de I’écoulement sont décrites par des relations linéaires, comme c’est le cas pour des
conditions de périodicité ou de non glissement, les modes propres les vérifient aussi.

En revanche, afin d’obtenir les coefficients temporels (Eq. C.7) de la projection,
il est nécessaire de connaitre le champ de vitesse en tout point a tout instant. Par
conséquent, la mise en ceuvre de la POD sur des données expérimentales est ardue
car elle impose I'utilisation d'un grand nombre de sondes. De plus, cela souleve le
probleme de 'aliasing spatial. En effet, il a été montré qu’il existe un nombre de
coupure dans le spectre des valeurs propres qui correspond a N. x N,/2 (ou N,
est le nombre de composantes de vitesse mesurées et N, le nombre de points de
mesure dans les directions inhomogenes). Ainsi, le nombre de modes POD pouvant
étre obtenus est une fonction croissante du nombre de points sur lequel est connu le

tenseur des corrélations utilisé.

C.2 POD classique et Snapshot POD

Deux approches principales POD ont été développées dans la littérature suivant
le noyau du probleme aux valeurs propres considéré. Elles aboutissent au méme type

de décomposition dans le cas d’'un champ spatio-temporel :

oo
(C.10) w(X 1) =Y a" (1)e"(X)
n=1
La POD classique, telle qu’introduite initialement par Lumley [78], est basée
sur l'utilisation du tenseur des corrélations spatiales en deux points. L’opérateur
moyenne (o) utilisé correspond alors & une opération de moyenne temporelle. En
faisant les hypotheses de stationnarité et d’ergodicité, le noyau POD est alors défini

par :

1
T
Les fonctions propres obtenues ne dépendent que de la variable spatiale X. Le
calcul du tenseur R;; nécessite un nombre d’échantillons temporels suffisant pour

assurer la convergence statistique.
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Cette approche est donc particulierement bien adaptée au traitement de données
issues par exemple de mesures par peignes de fils chauds ou par antenne de micro-
phones.

La Snapshot POD développée par Sirovich [108] est basée sur le tenseur des

corrélations temporelles défini par :

€

(C.12) C(t,t') = 1/ wi( X, u (X, t)dX

oue =T x V avec T, la longueur temporelle de I’échantillon et V' le volume

d’intégration du domaine D. L’équation de Fredholm a résoudre est la suivante :

(C.13) / Ct ¥ )a(t)dt = Na(t)

Les modes spatiaux ¢™(X) sont alors calculés par projection de la variable

aléatoire u; (X, t) sur les coefficients a(™(¢) :

(C.14) oM (X) = / wi (X, t)a™ (t)dt

Cette approche présente les mémes propriétés en terme de convergence et de
reconstruction du champ de vitesse que la POD classique. Ici, 'opérateur de moyenne
étant une moyenne spatiale, cette technique est généralement utilisée dans le cas de
données bien résolues spatialement mais présentant un faible nombre d’échantillons
temporels comme par exemple les mesures obtenues par PIV ou les résultats de
simulations numériques.

Remarques concernant les deux types d’approches POD

— contrairement a la POD classique ou les corrélations R;;(X,X’), i # j, sont
explicitement prises en compte lors de la résolution du probleme aux valeurs
propres, la méthode des snapshots ne fait pas intervenir de corrélation inter-
composante,

— la Snapshot POD peut étre appliquée a partir de deux types d’échantillons :
des échantillons indépendants temporellement ou des échantillons continus en
temps sur une durée limitée. Dans le premier cas, si le nombre d’échantillons
est suffisant, les deux types de POD sont équivalents. Dans le deuxieme cas,
les modes POD obtenus par la méthode des snapshots ne sont descriptifs que

de ’échantillon retenu.
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C.3 POD et analyse harmonique

La mise en ceuvre de la POD nécessite que le domaine d’intégration soit borné.
Les directions d’homogénéité, de stationnarité ou de périodicité nécessitent donc un
traitement particulier. Nous traiterons ici uniquement le cas d’une direction d’ho-
mogénéité, Oxs, l'extension a d’autres directions étant directe. Si ’on suppose que
I’écoulement est homogene en moyenne suivant la direction Ozs, le tenseur des
corrélations ne dépend plus de la position effective x3 mais uniquement de la dis-
tance r3 = x4 — x3. En distinguant la variable x5 et en introduisant une nouvelle
variable y, la variable d’espace X devient X = (x;x3). On peut alors écrire ’équation

de Fredholm sous la forme suivante :

(C.15) Z// X, X3 — /)gb( )(X zh)dx daly = A" ¢ )<X,I3)

Compte tenu de I'homogénéité, on peut procéder a une décomposition harmo-
nique de ¢} suivant la direction Oz, on introduit la décomposition en série de

Fourier ggl(n) définie par :

(C.16) ¢ln (x;r Z qﬁ(n) (x; k3) - exp(2m] - kars)

k3=—0c0

En introduisant la transformée de Fourier ¥;; de la corrélation dans la direction
Ox3 et en appliquant les propriétés d’unicité des coefficients de Fourier, le probleme

aux valeurs propres a résoudre devient :

(C.17) Z/ i (G X5 ks) ¢ (X ks)dx' _)\(n)(kz)%n)@(;k:s)

Cette forme revient a admettre que I’équation est considérée indépendante pour
chaque nombre d’onde k3. De plus, la suite des fonctions harmoniques devient so-
lution de l'intégrale de Fredholm. Dans ces directions, la POD se ramene donc a la
décomposition harmonique. Sous cette forme, la transformée de Fourier du champ

aléatoire sera donnée en fonction des fonctions propres par :

(018) X7 k3 Za z X7 kB) VkS
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La seule différence avec le probleme initial réside dans le fait que, si une fonction
&S}()@ k3) est solution du probleme aux valeurs propres, alors toute fonction de la
forme : ai(x; ks)exp(jO(ks3)) est solution du méme probléme, satisfaisant également
les conditions du théoreme de la POD. Il subsiste donc une indétermination pour
la direction correspondant a k3 due au fait que la fonction de phase 6(k3) ne peut
pas étre déterminée a partir des seules corrélations en deux points. La prise en
compte du caractere homogene d’une des directions du domaine d’intégration a été
développée ici pour le formalisme de la POD classique. Cependant, a notre connais-
sance, aucune approche similaire n’a été menée en considérant la snapshot POD,
en particulier lors de 'analyse de données issues de simulations numériques ot des
conditions de périodicité sont fréquemment utilisées. On peut néanmoins s’attendre,
dans le cas ou une décomposition par la méthode des snapshots est réalisée sur un
domaine comportant une direction d’homogénéité, a une diminution de la rapidité de
la convergence énergétique de la décomposition POD, celle-ci dégénérant en modes

harmoniques dans la direction homogene.

C.4 Formulation discrete

Quel que soit le type d’approche POD retenu, la résolution de 1’équation de
Fredholm nécessite, en pratique, la discrétisation du probleme intégral. Nous nous
placons ici dans le cas de la réalisation d'une POD classique. En discrétisant le
domaine spatial sur lequel on réalise la POD en N points, le probleme discret a

résoudre peut s’écrire de la maniere suivante :

N.xN

(C.19) Z ApVuWy = ALV,
M=1
la matrice Ay ) représente ici la matrice des corrélations R;;(X, X'), Wy est une
matrice de pondération traduisant la regle d’intégration utilisée, Vj; et Ay, étant
respectivement les vecteurs propres et valeurs propres cherchés.
La matrice Ay W), n’étant pas hermitienne, le probleme numérique a résoudre

peut s’écrire :

Nex N

(C.20) > BV = ALV,

M=1

ou Bry = VWL ALV W, de maniere a mettre ’'Eq. C.19 sous la forme d’un

probleme aux valeurs propres classiques d’une matrice hermitienne. On peut montrer
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que la matrice B possede les mémes valeurs propres que la matrice A. Néanmoins,
les vecteurs propres V' sont affectés par la loi de pondération et sont reliés aux

vecteurs propres de A par :

Vi
VWi

On peut remarquer que la taille du probleme a résoudre est directement lié au

(C.21) Vi =

nombre de points retenus dans la discrétisation du domaine d’intégration. Dans le
cas d'une POD classique, I'utilisation d’un maillage spatial tres fin peut rendre la
résolution de I’équation de Fredholm problématique. Pour cette raison, la méthode
des snapshots est mieux adaptée au traitement de données issues de simulations
numériques ou de mesures par PIV, la résolution étant en général importante et le

nombre d’échantillons temporels limité.



