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RESUME

L’objectif premier de cette these est de développer un outil de prédiction de
la transition iaminaire-turbuient flabie, efficace et d'utilisation aisée dans le cadre
d’applications dans !'industrie aéronautique. En conjonction avec cet objectif, on
désire également étudier l'influence sur la stabilité d’écoulements transsoniques des
phénomenes physiques suivants: prise en compte totale de la nature tridimension-
nelle de I'écoulement moyen (gradients transversaux), courbure de la surface sur
laquelle se développe la couche limite et effets non paralleles.

La méthode proposée de prédiction de la transition fait appel a une base de
données de caractéristiques de stabilité établie pour une couche limite compressible
tridimensionnelle modele. Une méthode de couplage impliquant les parameétres
physiques de I’écoulement moyen, comme le nombre de Mach local. le nombre de
Reynolds et le facteur de forme de la couche limite, permet d’extraire de la base de
données des informations telles que le taux d’amplification a une fréquence donnée
ou la fréquence d’amplification maximale de la couche limite étudiée. Les carac-
téristiques de stabilité de la couche limite modéle sont obtenues au préalable par
la résolution des équations linéaires de stabilité dans leur forme compressible, avec
I’hypothese classique d’écoulement paralléle et sans effets de courbure.

La comparaison des caractéristiques de stabilité et des facteurs n calculés a
partir d’un écoulement moyen obtenu par une approche tridimensionnelle complete
avec ceux provenant d'un écoulement moyen quasi-tridimensionnel (hypothése d’écou-
lement conique) a permis de démontrer que les gradients transversaux de pression
peuvent avoir une influence significative sur la stabilité d’un écoulement tridimen-

sionnel. De la méme facon, on démontre que les effets de courbure et non paralleles
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(calculés par 'approche PSE) ont une importante influence, respectivement stabili-
satrice et déstabilisatrice, sur le niveau d’amplification des instabilités transversales
dans la couche limite. Cependant, on constate également que I’'inclusion de ces
effets ne permet pas d’obtenir une valeur du facteur n a la transition plus uniforme
que celle obtenue par la théorie classique. On a atteint cette conclusion en corrélant
les valeurs calculées de n avec la position de transition observée en soufflerie sur des
ailes en fleche d’envergure infinie avec profils ONERA D et AFVD 82 ainsi que sur
des ailes d’avions d’affaire de Bombardier.

Les résultats obtenus par la méthode automatisée de calcul de la stabilité
proposée permettent d’établir que celle-ci procure une représentation qualitative
adéquate de ['évolution des caractéristiques de stabilité d’un écoulement transsonique
tridimensionnel: type dominant d’instabilité, fréquence d’amplification maximale,
taux d’amplification. Pour les cas étudiés, soit l'aile conique AS409 et deux ailes
d’avions d’affaires de Bombardier, les facteurs n prédits par la méthode automa-
tisée sont supérieurs a ceux prédits par le calcul complet du probleme aux valeurs
propres. Cet écart est probablement dii en grande partie a ce que la couche limite
modele utilisée ne permet pas de reproduire fidelement le profil de vitesse transver-
sale dans la couche limite. Il n’est cependant pas plus grand que ce qui est observé
pour la valeur de n & la transition par le calcul complet d’un cas a un autre. La
comparaison des facteurs n calculés et de la position de transition visualisée en
soufflerie sur les ailes de Bombardier permet d’observer une variation en envergure
du facteur n critique, aussi bien avec le calcul complet qu’avec la méthode automa-
tisée. Afin d’améliorer la prédiction de la transition, une relation entre le facteur
n a la transition et un nombre de Reynolds local (variable selon I'envergure) est

proposée.
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ABSTRACT

The first objective of this thesis is to propose a tool for the prediction of
the laminar-turbuient that wiil be reiiable, eflicienl and easy Lo use in aeruspace
industry applications. Together with this objective, a study will also be conducted
of how the stability of transonic flows is affected by the following physical aspects:
full account of the three-dimensional nature of the mean flow, curvature of the
surface along which the flow develops and non-parallel effects.

The proposed transition prediction method relies on the use of a database of
stability characteristics of a model three-dimensional compressible boundary layer.
A coupling method based on the physical parameters of the mean flow. such as
local Mach number, Reynolds number and boundary layer shape factor. allows the
extraction from the database of quantities such as the amplification rate for a given
frequency or the maximum amplification frequency of the boundary laver studied.
The stability characteristics of the model boundary are precomputed. using the
compressible linear stability equations with the classical parallel flow assumption
and without curvature effects.

Comparing the stability characteristics and n factors obtained from a mean
flow calculated by a fully-three-dimensional approach with those that result from
the use of a quasi-three-dimensional mean flow (conical flow assumption) shows the
significative influence of transverse (or spanwise) pressure gradients on the stability
of a three-dimensional flow. In the same way, the potentially strong influence of
curvature and non-parallel effects (the latter calculated using the PSE approach),
respectively stabilising and destabilising, on the amplification rate of streamwise
instabilities was demonstrated. However, the inclusion of these effects does not

lead to a more consistent value of the n factor at transition than is obtained by the
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classical theory, as demonstrated by correlating the calculated values of n with the
location of transition determined in windtunnel tests on infinite swept wings with
ONERA D and AFVD 82 profiles and Bombardier business aircraft wings.

The results obtained with the proposed automated stability analysis method
have shown that it provides a qualitatively adequate representation of a tran-
sonic three-dimensional flow stability characteristics: dominant instability type,
frequency of maximum amplification, amplification rate. Computation of the n fac-
tor was performed for the AS409 conical wing and two Bombardier business aircraft
wings. For these cases. the automated method n factors are higher than those ob-
tained by a complete eigenvalue calculation. This difference is probably largely due
to the fact the model boundary layer used does not provide a completely appropri-
ate representation of the crossflow velocity profiles. It is however within the range
of variation of the n factor from one case to the other, when the full eigenvalue
solution is used. Comparison of the calculated n factors and the experimentally
observed location of transition on the Bombardier wings has revealed a spanwise
variation of the critical n factor, with both the complete and automated calculation
methods. To improve the prediction of transition, a relation between the n factor

at transition and a local Reynolds number (varying along the span) is proposed.
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INTRODUCTION

La transition d’un écoulement laminaire a un écoulement turbulent constitue
i'un des pius imporianis aspects de ia mécanique des fluides, mais detueure encore
I'un des moins bien compris. Les variations importantes que subissent les propriétés
d’un écoulement lors du passage du régime laminaire au régime turbulent, en parti-
culier au niveau de la friction de paroi et du transfert de chaleur. sont bien connues.
Cette transition est observée pour la vaste majorité des écoulements présentant un
intérét pratique. comme celui sur {'aile d'un avion de ligne. On peut donc compren-
dre qu'une attention particuliere doit étre apportée a la détermination de la position
de transition. si on veut pouvoir prédire avec une bonne précision les caractéristiques
de ces écoulements. L'influence de la position de transition est particuliérement si-
gnificative dans la détermination de la trainée d'une aile ou d'un avion donné. Ceci
provient du fait que la friction de paroi, qui contribue pour pres de la moitié de la
trainée totale sur un avion commercial de type Airbus et pour environ les deux-tiers
sur un avion d'affaires{l], est beaucoup plus élevée pour un écoulement turbulent
que pour un écoulement laminaire. Une légere erreur dans l'estimation de la position
de transition peut ainsi induire des différences importantes au niveau du coefficient
de trainée global. Les manufacturiers ont un grand intérét a prédire correctement la
trainée d'un nouvel avion avant méme son premier vol, puisqu’ils devront encourir
des pénalités financiéres s'ils ne peuvent atteindre les niveaux de consommation
de carburant garantis a leurs clients. On constate donc que la prédiction de la
transition peut étre reliée a la réduction de la consommation des avions. Derriére
cette recherche d’une consommation en carburant réduite se trouvent bien entendu
d’abord des raisons économiques, mais on peut aussi y trouver des avantages addi-

tionnels dans la réduction inhérente des émissions polluantes. Ceci pourrait méme
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a ’avenir passer au premier plan, alors que des normes environnementales de plus
en plus séveres sont imposées partout dans le monde. La réduction de la consom-
mation de carburant peut étre réalisée soit en améliorant |'efficacité des moteurs,
soit en modifiant la conception de l'avion de facon & en réduire la trainée. Le
présent ouvrage s'incrit dans cette seconde perspective, puisqu’il est établi qu’elle
constitue l'une des avenues les plus prometteuses pour réduire la trainée. Le main-
tien d'un écoulement laminaire peut étre réalisé par 'utilisation de profils d’aile
a écoulement laminaire naturel (*Natural Laminar Flow”, NLF). Sur une aile en
fleche, il est cependant reconnu que des technologies de controle actif de la lami-
narité (“Laminar Flow Control”. LFC), comme ['aspiration de la couche limite. sont
requises, possiblement en conjonction avec des profils laminaires. Un programme
d’essais en vol destiné a évaluer les mérites de |'aspiration de la couche limite doit
étre prochainement entrepris par Airbus Industrie [2]. L'état actuel de la technolo-
gie permet d’envisager des réductions de trainée de ['ordre de 10% sur les ailes et de
prées de 5% sur les empennages et nacelles. Sur des vols long-courrier. ceci pourrait
représenter une diminution de la consommation de 13%. Une compagnie possédant
une flotte de 12 appareils opérant environ 400 vols de 5000 milles nautiques par
année économiserait ainsi quelques 40 000 tonnes de carburant annuellement. ou

environ 14 millions de dollars (a 0,28 § Can. le litre).

0.1 Objectifs

On constate d’aprés ce qui préceéde que la capacité de prédire de facon fiable et
précise la position de transition est essentielle pour la conception de nouvelles ailes.
La théorie linéaire de la stabilité, en conjonction avec la méthode empirique du
facteur n, demeure a ce jour l'outil le plus utilisé et probablement le plus approprié

d’un point de vue pratique pour la prédiction de la transition sur des ailes en régime



de croisiere. Mack [3], Malik et Orszag [4], ainsi que Cebeci et Stewartson [3], entre
autres, ont développé des méthodes numériques pour la résolution des équations
linéaires de la stabilité. Ces méthodes ont d’abord été appliquées a des ailes en
fleche d’envergure infinie ou a géométrie conique. Des applications a des géométries
tridimensionnelles arbitraires ne sont apparues que récemment dans la littérature.
Spall et Wie [6] ont ainsi étudié la stabilité de la couche limite sur le nez d’un avion
léger dans un écoulement incompressible. [yer et al. [7] quant a eux ont considéré
le probleme de la stabilité le long de la ligne de partage sur le bord d’attaque d'une
aile en fleche dans le régime transsonique.

Le groupe de recherche de la Chaire en aéronautique J.-A. Bombardier. en col-
laboration avec la section d’aérodynamique avancée de Bombardier Aéronautique.
s'intéresse depuis quelques années a la prédiction de la transition. Un code d’analyse
de la stabilité a ainsi été développé (8, 9]. La version originale de ce code était aussi
basée sur I'hypothese d’aile conique et n’'était donc pas strictement applicable au cal-
cul de la transition sur des géométries complexes telles que celles que 1'on rencontre
en pratique sur des avions comme le Challenger ou le Regional Jet de Bombardier.

Le présent projet s’inscrit dans la continuité de cet effort de recherche. Son
objectif global est la conception et réalisation d'un nouvel outil de prédiction de
la transition qui soit fiable et efficace et qui puisse étre appliqué aux géométries
et conditions de vol présentant un intérét pratique pour l'industrie aéronautique.
Pour ce faire, un certain nombre d’objectifs spécifiques ont été fixés, que 'on détaille

ci-dessous.

1. Le développement de procédures de calcul applicables a des géométries tridimen-

sionnelles arbitraires.

La réussite d'une analyse de stabilité exige que I’écoulement moyen soit connu

avec une trés grande précision. Or, la plupart des études publiées jusqu’a ce jour
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utilisent un écoulement moyen basé sur la résolution d’une forme simplifiée des
équations de couche limite (hypothése d’envergure infinie ou d’écoulement conique
par exemple). En appliquant ces méthodes a des géométries arbitraires. on néglige
I'influence des gradients transversaux. On se propose donc de quantifier cette influ-
ence en comparant les résuitats de stabilité obtenus par de telles approches et ceux
provenant de simulations dans lesquelles on a tenu pleinement compte des effets

tridimensionnels.

2. L’etude des effets de courbure.

La méthode du e" a été développée a l'origine pour des écoulements bidi-
mensionnels pour lesquels des corrélations expérimentales ont permis d’établir que
la transition se produisait & des valeurs de n de l'ordre de 9 ou 0. Dans des
écoulements tridimensionnels. par contre. on a observé des valeurs de n a la tran-
sition allant de 7 jusqu'a 20 [10]. Il a été suggéré [10] que l'inclusion des effets de
courbure, jusque la négligés, pourrait produire des valeurs du facteur n critique plus
uniformes. On étudiera donc l'influence de ces effets sur la stabilité d’un écoulement

tridimensionnel compressible.

3. L'étude des effets non paralléles.

Une des hypotheéses fondamentales de la théorie linéaire classique de la sta-
bilité est celle d'un écoulement paralléle. Cette hypothese n'est strictement valide
que pour une classe tres restreinte d’écoulements (écoulement établi en conduite par
exemple). Dans la région du bord d’attaque d’une aile, oll naissent généralement les
instabilités transversales, la courbure des lignes de courant est forte et les effets non
paralléles peuvent étre importants. Ces effets seront étudiés a 'aide des équations
parabolisées de la stabilité (PSE) dans leur forme linéaire. Ce choix a été fait afin

de permettre, ultérieurement, 'étude des effets non linéaires.



4. L’automatisation des calculs de stabilité.

Les méthodes d’analyse basées sur la théorie linéaire de la stabilité ont jusqu’a
maintenant été confinées presque exclusivement a des taches de diagnostic, c’est-a-
dire afin d’expliquer le comportement de la transition sur une configuration donnée
dans un écoulement donné, et ne sont pas encore vraiment utilisées dans le calcul
des écoulements (méthodes interactives fluide parfait-couche limite. codes Navier-
Stokes). Ceciest dil en grande partie au fait qu'elles requiérent beaucoup d’information
et d’interaction de la part de l'usager ainsi que des temps de calcul considérables.
Le niveau d'implication de ['usager est en fait tel que pour le méme écoulement des
usagers différents peuvent tres bien obtenir des résultats radicalement différents.

Les principales taches qui exigent cette interaction et dont les résultats dépendent

fortement de l'usager sont:

® la localisation et l'identification des instabilités présentes (l'endroit ou des

instabilités vont apparaitre et leur nature);
e la détermination de la plage de fréquences critiques pour le calcul du facteur
n;

e le suivi adéquat des instabilités dans le calcul du facteur n.

Ces problemes doivent étre abordés de fagon systématique si 'on veut disposer
d’un outil de prédiction de la transition qui soit fiable et efficace et qui puisse
étre incorporé dans une procédure globale de calcul des performances d'un nouveau
design.

Il est donc proposé de développer une méthode efficace de prédiction de la

transition qui incorpore les aspects suivants:

@ le développement d’une procédure systématique de localisation et d’identifica-

tion des instabilités présentes sur une aile;



® la définition d’une procédure de sélection des fréquences critiques;

o la sélection d’une stratégie d’intégration du facteur n.

Cette automatisation sera réalisée grace a |'utilisation d'une base de données
de caractéristiques de stabilite, tirant avantage du caractere [ocal des équatious de
stabilité paralleles. On ne peut dans une telle approche tenir compte des effets
non paralieles et l'inclusion des effets de courbure serait tres colteuse en termes
de stockage. Il était donc primordial d’étudier au préalable leur influence sur le

stabilité et la prédiction de la transition.

0.2 Considérations physiques

0.2.1 Processus de transition

La transition de la couche limite du régime laminaire au régime turbulent est. ul-
timement, la conséquence de perturbations forcées existant dans l'environnement
(turbulence. bruit) ou générées par le corps méme sur lequel se développe la couche
limite (vibrations. rugosité). Les mécanismes par lesquels ces perturbations pénéetrent
dans la couche limite et leur signature sur I’écoulement constituent la premiere étape
du processus de transition, que I'on dénomme réceptivité [11, 12].

Selon I'amplitude des perturbations, deux chemins s’offrent a la transition. Si
cette amplitude est faible. on observe une croissance exponentielle d’instabilités, qui
peut étre décrite par la théorie linéaire de la stabilité [13]. Dans une couche limite
bidimensionnelle, cette croissance linéaire est relativement lente et peut s'étendre
sur une portion considérable de 'écoulement avant que n’apparaissent des insta-
bilités secondaires [14], indiquant le début d’interactions non linéaires. Apres cela,
la croissance des instabilités est trés rapide et I’écoulement devient vite turbulent.

Il est alors question de transition naturelle. Au-dessus d’une certaine amplitude,
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par contre, la croissance initiale des instabilités est non linéaire et la transition se
produit a une courte distance en aval du bord d’attaque. On parle alors de tran-
sition brutale ou “bypass™ [15]. Ce type de transition ne sera pas considéré dans
cette étude. Dans une couche limite tridimensionnelle, I'étendue de la zone ou les
instabilités croissent de fagon linéaire est généralement plus faible que dans le cas

bidimensionnel.

0.2.2 Types d’instabilités

Dans un écoulement bidimensionnel incompressible. on observe la croissance d’ins-
tabilités dont le front d'onde est perpendiculaire a la direction de l'écoulement
moyen (vecteur d'onde paralléle a |'écoulement moyen). Ce sont les ondes de
Tollmien-Schlichting (ondes TS). La compressibilité a une influence stabilisatrice
sur ces instabilités. Aux nombres de Mach transsoniques, on observe de plus un
déplacement de l'orientation la plus instable (ondes obliques). Ainsi. pour une
plaque plane sans gradient de pression. ['amplification maximale correspond a une
orientation du vecteur d'onde de 0° jusqu'a M.=0.9 mais se retrouve autour de 50°
pour M¢=1.3 [13]. L'influence du gradient de pression sur ces ondes est également
significative, le taux d’amplification augmentant avec le gradient de pression. La
conception de profils d’aile laminaires s’appuie sur cette propriété en modifiant
la géométrie de maniére a obtenir un gradient de pression favorable (écoulement
accéléré) sur une grande distance en aval du bord d’attaque.

La situation est plus complexe pour un écoulement tridimensionnel. Pour le
comprendre, on considére la décomposition du profil de vitesse en une composante
u dans la direction de la ligne de courant potentielle et une composante w normale a
celle-ci. La présence du profil w est reliée & la courbure des lignes de courant qui est

tres prononcée dans les régions de fort gradient de pression. Le profil longitudinal u
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étant tres semblable a un profil bidimensionnel, I'instabilité longitudinale présentera
les mémes caractéristiques que 'instabilité TS, notamment vis-a-vis I'influence de
la compressibilité et du gradient de pression. D’autre part, le profil transversal w
présentant toujours au moins un point d’inflexion, une forte instabilité transversale
existera dans les régions ou il est important, entre autres dans le fort gradient de
pression négatif prés du bord d’attaque. La direction la plus instable pour les ondes
transversales se situe dans une bande étroite prés de la normale a la ligne de courant
potentielle. La compressibilité n'a que peu d’influence sur ce type d'instabilité. On
notera également que les longueurs d’onde des instabilités transversales sont de 2
a 3 fois plus petites que celles des instabilités longitudinales. La fréquence la plus
instable est aussi généralement plus faible pour une instabilité transversale. La
présence de ces deux mécanismes d’instabilité fait qu'il est beaucoup plus difficile
de concevoir une aile laminaire qu'un profil laminaire. En effet, un gradient de
pression négatif inhibe la croissance des instabilités longitudinales mais favorise les
instabilités transversales. Les efforts actuels semblent s’orienter vers des systemes
de laminarité mixtes dans lesquels on a recours a |’aspiration de la couche limite
pour réduire la croissance des ondes transversales pres du bord d’attaque puis a un
gradient de pression favorable modéré pour limiter les instabilités longitudinales.
L'efficacité de ['aspiration a retarder la transition a notamment été démontree par

des essais en soufflerie 4 'ONERA [16] sur la dérive de I’Airbus A320.

0.3 Contenu de la thése

Le Chapitre [ consiste en une revue bibliographique des principaux travaux numeéri-
ques touchant a la stabilité de la couche limite et la transition laminaire- turbulent.
Une emphase particuliére étant accordée aux méthodes applicables dans un con-

texte d’ingénierie, on se limite surtout a la théorie linéaire de la stabilité, dont on



considere les formulations paralléle et non parallele (PSE). Les travaux récents con-
cernant des méthodes accélélérées. ou automatisées, de prédiction de la transition
sont également présentés. Ce chapitre se conclut par une description des principaux
codes de prédiction de la transition connus dans la littérature.

Les principes mathématiques de la théorie linéaire de la stabilité sont ensuite
présentés au Chapitre [I. Les équations de la stabilité sont développées sous leur
forme non parallele compressible et incompressible ainsi que paralléle compressible
avec et sans effets de courbure. On discute également de la nature des systémes
d'équations ainsi formés ainsi que des conditions aux frentieres qui s'v appliquent.
On décrit ensuite les formulations temporelle et spatiale des équations de la stabilité
avant de terminer par la présentation de la méthode du facteur n utilisée pour la
prédiction de la transition.

Au Chapitre III. on présente les outils numériques développés afin de résoudre
les équations mathématiques présentées au Chapitre II. On y aborde le calcul de
'écoulement tridimensionnel moven a l'aide d'un code d’Euler et d’'un code de
couche limite basé sur la méthode des caractéristiques. la résolution des équations
non paralléeles de stabilité par I'approche PSE ainsi que la solution du probleme aux
valeurs propres résultant de la théorie paralléle de la stabilité. Enfin. on propose
une méthode automatisée de calcul des caractéristiques de stabilité d'une couche
limite tridimensionnelle compressible. Cette méthode est basée sur le couplage de
la couche limite réelle avec une couche limite modéle dont les caractéristiques de
stabilité ont été précalculées et tabulées.

Les résultats obtenus sont ensuite présentés et analysés au Chapitre [V. On
présente d’abord un exemple complet d’application des outils de calcul de 1'écou-
lement moyen et de la stabilité sur une géométrie tridimensionnelle en écoule-

ment transsonique, l’aile en fieche NASA AMES. Ces résultats sont comparés avec
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ceux provenant d’une formulation conique (quasi-tridimensionnelle) afin d’illustrer
I'influence des gradients transversaux de l'écoulement moyen sur la stabilité. L'in-
fluence des effets non paralleles sur la valeur critique du facteur n est ensuite
étudiée pour les cas des ailes en fleche d'envergure infinie au profii ONERA D
et AFVD 82, en écoulement incompressible. L'influence des effets de courbure sur
les caractéristiques de stabilité est aussi étudiée. en écoulement incompressible et
compressible. incluant des comparaisons avec des essais en soufllerie sur l'aile du
Bombardier Global Express.

La seconde moitié du Chapitre [V est consacrée aux résultats obtenus par la
méthode automatisée de calcul de la stabilité. On y présente des comparaisons entre
les résultats du calcul automatisé et ceux provenant de la résolution compléte des
équations de stabilité. aussi bien au niveau des caractéristiques de stabilité locales
que des facteurs n prédits. La corrélation de ces facteurs n avec la position de
transition en soufflerie pour [aile conique AS409 ainsi que pour des ailes d’ avions
d’affaires de Bombardier permet d’établir I'uniformité relative des méthodes quant
au facteur n critique. On observe ainsi une variation selon l'envergure du facteur n
2 la transition. Afin d’améliorer la prédiction de la transition, une corrélation du
facteur n critique avec un nombre de Reynolds local est proposeée.

Finalement, on résume les conclusions de cet ouvrage et les contributions
apportées, en plus de suggérer des améliorations possibles et d’autres avenues pour

des investigations futures.
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CHAPITRE I

REVUE BIBLIOGRAPHIQUE

1.1 Introduction

Un grand intérét pour |'analyse des caractéristiques de stabilité des couches limites
laminaires et la prédiction de la transition laminaire/turbulent s’est développé au
cours des dernieres décennies et s’est maintenu jusqu'a aujourd’hui. Du point de
vue des bureaux de conception et d’ingénierie, cet effort est motivé principalement
par la nécessité de prédire convenablement les performances d'un nouveau design
et, additionnellement, de réduire la trainée des avions et donc leur consommation
spécifique. Etant donné les changements significatifs des propriétés qui accompag-
nent le passage d'un écoulement laminaire a un écoulement turbulent. le premier de
ces objectifs ne peut étre atteint que si la position de la transition est correctement
prédite. En ce qui a trait a la réduction de la trainée. on sait depuis longtemps déja
qu’un moyen efficace de I'obtenir consiste a maintenir un écoulement laminaire sur
la plus grande partie possible des ailes et autres surfaces d’un avion. Une capacité fi-
able de prédiction de la transition est aussi requise si ['on veut concevoir avec succes
et de fagon optimale et efficace des ailes a écoulement laminaire naturel (Natural
Laminar Flow. NLF) ou des dispositifs actifs de maintien de la laminarité (Lam-
inar Flow Control, LFC). De nombreux groupes de recherche ont ainsi été établis
en vue d'étudier les divers aspects de la stabilité et de la transition des couches
limites. Au cours des ans, des rencontres de spécialistes ont permis d'échanger et
de générer une quantité impressionnante d’information sur ce sujet. Parmi ces ren-

contres, on peut particulierement mentionner les cours spéciaux de 'AGARD qui



ont eu lieu a I'Institut von Karman (Belgique) en 1984 [17], 1992 [18] et 1993 [19],
le colloque organisé  I'Ecole Polytechnique de Montréal en 1993 [20] ainsi qu'un
récent symposium de 'IUTAM a Manchester (Royaume-Uni) en 1995 [21].

La suite de ce chapitre se veut une revue de la littérature concernant la sta-
bilité et la transition de la couche limite. Le présent ouvrage étant lié principale-
ment a la prédiction de la transition dans un contexte d’ingénierie. on se concen-
trera sur les travaux utilisant la théorie linéaire de la stabilité (Linear Stability
Theory, LST) dans sa forme dite paralléle (ou théorie de Orr-Sommerfeld, OS)
ou non paralléle basée sur les équations parabolisées de la stabilité (Parabolised
Stability Equations, PSE). Plus spécifiquement, on ne fera pas une presentation
détaillée des travaux expérimentaux ou des simulations numériques directes (DNS).
Sur ces points. le lecteur est encouragé a consulter les articles récapitulatifs de
Saric [22] sur l'observation expérimentale des phénomenes de transition ainsi que de
Reed [23] sur les DNS. On présentera d’abord un survol des plus importantes étapes
de I'avancement des connaissances et théories en stabilité et transition depuis la fin
du 191€Me giacle jusqu'a 1980. On analysera ensuite en plus de détails la recherche
contemporaine. avant de présenter un sommaire des principaux outils de prédiction

de la transition existants a ce jour.

1.2 Travaux en transition avant 1980

L'origine de la recherche en transition peut étre retracée jusqu’aux expériences
de Reynolds qui, a la fin du 191€Me giacle ont démontré Uexistence de la turbu-
lence. Reynolds lui-méme a posé 'hypothése que la transition était le résultat
de I'instabilité de 1’écoulement laminaire. L’hypothése de Reynolds affirme que
['écoulement laminaire, constituant une solution des équations différentielles de la

mécanique des fluides, représente toujours un type possible d’écoulement . mais qu'il
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est affecté par certaines petites perturbations, et devient trés instable au-dessus
d’une certaine limite (le nombre de Reynolds critique). Rayleigh a mené cette hy-
pothése un peu plus loin. et a obtenu plusieurs résultats utiles concernant la stabilité
des écoulements non visqueux (i.e. 2 des nombres de Reynolds élevés). Il a notam-
ment découvert |'instabilité inflexionnelle des écoulements non visqueux: les profils
de vitesse possédant un point d’inflexion sont instables alors que ceux qui n'en ont
pas sont stables. Dans la premiére décennie du gpieme siecle, Orr et Sommerfeld
menerent la premiere étude compléte de stabilité pour un écoulement de Couette.
On croyait a I'époque que la viscosité pouvait seulement avoir un effet stabilisateur.
[l a fallu attendre les années 1920 pour que l'influence déstabilisatrice de la viscosité
soit établie par Prandtl et qu'une théorie visqueuse de la stabilité de la couche lim-
ite soit développée par Tollmien et Schlichting [24, 25, 26]. La présence d’ondes
de perturbation dans I'écoulement laminaire constitue la base de cette theorie: ces
ondes initialement infinitésimales s’amplifient linéairement jusqu’'a éventuellement
causer l'apparition de la turbulence. En 1933, Schlichting a réussi a calculer le
rapport d’amplitude (par rapport a l'amplitude au passage de la courbe neutre) de
la fréquence la plus amplifiée en fonction du nombre de Reynolds pour une couche
limite de Blasius, et a observé que cette quantité évoluait dans une plage de valeurs
comprises entre 5 et 9 a la transition. Ceci peut étre considéré comme la premiere
application de la théorie linéaire de la stabilité a la prédiction de la transition.
L’accueil réservé a la nouvelle théorie a d’abord été plutét froid. en partie parce
qu'on ne pouvait pas croire qu'une théorie linéaire pouvait décrire adéquatement les
phénomenes non linéaires liés a la transition, et parce que les expériences menées a
I’époque ne révélaient pas la présence d'ondes d’amplification dans I'écoulement en
amont de la transition. On a pu constater par la suite que ceci était causé par le

haut niveau de turbulence dans les souffleries de I’époque, qui faisait en sorte que la
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transition était déclenchée sans amplification linéaire des perturbations ( *bypass™).

L’expérience cruciale de Schubauer et Skramstad [27] a provoqué un revire-
ment de ['opinion dominante vis-a-vis de la théorie linéaire de la stabilité. Ce pro-
gramme expérimental avait debuté en 1940, aprés que 'on elt reconnu l'influence
de la turbulence externe sur la transition. Une soufflerie spéciale. présentant un tres
faible taux de turbulence, a donc été congue pour ce programme durant lequel des
perturbations naturelles et artificielles (i.e. produites par un ruban vibrant) ont été
étudiées. On a ainsi pu démontrer clairement I'existence d’oscillations sinusoidales
qui s’amplifiaient, et ce mémedans des conditions naturelles. Au point de transition.
on a observé que ces oscillations dégeénérent et l'on voit apparaitre les variations
irrégulieres a haute fréquence caractéristiques de la turbulence. Le ruban vibrant
a permis |’étude de perturbations bidimensionnelles d’une fréquence spécifiée. Les
courbes neutres ainsi obtenues étaient en trés bon accord avec celles prédites par
la théorie linéaire de la stabilité (résultats de Tollmien {24]). ainsi que ['étaient
les mesures de fluctuations de vitesse dans la couche limite. Plus récemment. des
mesures similaires ont été réalisées par Ross et al. 28] avec des niveaux de turbu-
lence externe encore plus faibles. Ces résultats expérimentaux sont encore une fois
venus conforter la théorie linéaire de la stabilité.

On peut donc considérer que la théorie linéaire de la stabilité a été généralement
acceptée a partir des années 1950. Malgré cela, il aura encore fallu attendre une
dizaine d’années avant que des calculs puissent étre effectués avec succes, en rai-
son de la faible puissance des ordinateurs d’alors. La premiére solution numérique
couronnée de succes de I'équation d’Orr-Sommerfeld a été obtenue par Kurtz et
Crandall [29] en 1962. Les résultats d’une étude détaillée des caractéristiques de
stabilité de couches limites bidimensionnelles incompressibles furent publiés en 1969

par Obremski et al. [30]. Les résultats présentés ont été obtenus pour des profils



de vitesse de Falkner-Skan ainsi que pour des profils non similaires, en utilisant les
formulations temporelle et spatiale de la théorie linéaire de la stabilité.

Lees et Lin {31] ont utilisé une approche asymptotique pour étudier analy-
tiquement la stabilité de la couche limite compressible. Cette étude a conduit a
I'établissement de résultats fondamentaux reliés a I'existence d'un point d’inflexion
generalisé, ce qui a permis de définir un critéere pour la stabilité non visqueuse d'un
écoulement compressible. La solution numérique des équations différentielles com-
pressibles a été obtenue pour la premiére fois en 1965 par Mack [32] et a révélé
des différences significatives entre les théories incompressible et compressible que
n'avait pas identifiées I'analyse asymptotique. Par la suite. Mack a effectué une
étude approfondie de la stabilité de la couche limite compressible [33. 34, 35. 36].
sa contribution la plus importante étant sans doute la découverte des modes secon-
daires d'instabilité aux vitesses supersoniques. On trouvera dans la référence [36]
une présentation détaillée des progrés de la théorie linéaire de la stabilité jusqu'en
1984.

Une des premieres applications de 'analyse de stabilité a des ailes tridimen-
sionnelles a été conduite en 1977 par Srokowski et Orszag [37] qui ont congu le
code de stabilité incompressible SALLY et l'ont utilisé pour étudier la stabilité
de la couche limite compressible sur une aile en fleche d’envergure infinie. Ils ont
proposé pour le calcul du taux d’amplification une stratégie basée sur la vitesse de
groupe et la maximisation du taux de croissance temporelle a une fréquence spécifiée
(méthode enveloppe). Cette méthode a par la suite été étendue aux écoulements
compressibles par Mack [3]. Ce dernier a observé que l'effet de la compressibilité
était plus important pour les instabilités longitudinales que transversales.

Bien que la validité de la théorie linéaire de la stabilité ait été établie avec

succes, la théorie en elle-méme ne permet pas de répondre au but initial que I'on



16

s'était fixé, soit de prédire la transition. Un critére empirique reliant les car-
actéristiques de stabilité et la position de transition a été proposé en 1956 par van
Ingen (38] ainsi que, indépendamment, par Smith et Gamberoni [39]. L'hypotheése
de base qui est faite est que la transition se produit lorsque 'amplitude d’une per-
turbation initialement infinitésimale a atteint un certain facteur de son amplitude
initiale (inconnue). Ce critére a été d’abord développé pour des écoulements bidi-
mensionnels et incompressibles, mais il a été depuis appliqué a des écoulements tridi-
mensionnels et compressibles. Malgré ses limites inhérentes. il demeure la méthode
la plus couramment utilisée pour prédire la transition aujourd’hui. et on y réfere

généralement comme étant la méthode du e". ou du facteur n.

1.3 Travaux en transition depuis 1980

Au début des années 1980, la plupart des éléments nécessaires au développement
de méthodes de prédiction de la transition basées sur la théorie linéaire de la
stabilité avaient eté établis. De nombreux codes allaient donc apparaitre et étre
I'objet de multiples améliorations au cours des années qui allaient suivre. Du-
rant la méme période. des efforts en recherche plus fondamentale ont continué,
concernant des phénoménes physiques liés a la transition dont la théorie classique
linéaire et parallele ne tient pas compte: influence de la courbure ainsi que de
la nature non parallele de I'écoulement, instabilités secondaires, interactions non
linéaires, mécanismes de réceptivité, ... Certains de ces aspects ont maintenant
été inclus dans des codes de prédiction de la transition. La section 1.3.1 présente
les développements apportés aux méthodes de calcul basées sur la théorie linéaire
“classique” de la stabilité (approche locale) par les plus importants groupes de
recherche a I'échelle mondiale, tandis que la section 1.3.2 consiste en un résumé de

la littérature sur une méthode relativement nouvelle qui permet d’éviter certaines
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des limitations de la théorie classique, les équations parabolisées de la stabilité

(PSE).

1.3.1 Développement et application des méthodes paralléles

Le groupe dirigé par le Prof. Cebeci a California State University (Long Beach) est
actif dans le domaine de la transition depuis la fin des années 1970 [40]. En 1979.
Cebeci et Stewartson [41] ont investigué la stabilité de |'écoulement incompressible
sur un disque en rotation. Les calculs ont été conduits en utilisant la formulation
spatiale des équations de stabilité. la relation entre les composantes du vecteur
d’amplification étant définie grace a la vitesse de groupe. Des comparaisons avec
des mesures expérimentales de la position de transition ont montré des valeurs du
facteur n a la transition plus élevées que celles généralement acceptées. On a par
la suite établi que ceci était dii & ce qu'on avait négligé les forces de Coriolis et
les effets de courbure. qui sont significatifs pour I'écoulement sur un disque. La
méme procédure de calcul a été appliquée a I'écoulement de Blasius [42] et. plus
récemment, a une aile en fleche d’envergure infinie (profil ONERA D) et a un el-
lipsoide en incidence [43, 5]. Ces derniers résultats ont également été comparés a des
mesures expérimentales, avec un tres bon accord. L'influence des effets de courbure
sur la stabilité de 1’écoulement tridimensionnel incompressible sur un cylindre en
fleche a été étudiée [44] en utilisant aussi bien 'approche spatiale que I'approche
temporelle. [1 a été conclu de cette étude que la courbure avait un effet stabilisateur.
plus faible cependant que ce qui avait été observé plus tét par Malik et Poll [43]
(voir la discussion de leurs résultats ci-dessous). En relation a la méme étude. il est
également intéressant de noter que les résultats obtenus par la formulation spatiale

different trés peu de ceux obtenus en formulation temporelle. Une autre étude des



effets de courbure de surface a été conduite, concernant cette fois I’écoulement in-
compressible sur une aile en fleche d’envergure infinie avec profil NACA 0012 [46].
Celle-ci a démontré que |'influence de la courbure pouvait étre plus ou moins forte,
selon 'angle de fleche et le nombre de Reynolds. La méthode du point de selle de
Cebeci et Stewartson a aussi été étendue a des écoulements compressibles [47]. Un
tres bon accord avec des résultats expérimentaux a été démontré pour le cas d’une
aile en fleche d’envergure infinie avec profil AS409.

Toujours aux Etats-Unis. High Technology Corporation (autrefois Systems
and Applied Sciences Corporation) a apporté de nombreuses et significatives con-
tributions au domaine. En 1980, Malik et Orszag (48] ont utilisé le code SALLY
dans une étude comparative des diverses stratégies d’intégration du facteur n pour
des écoulements tridimensionnels incompressibles. [ls arriverent a la conclusion
que les méthodes enveloppes constituaient le meilleur choix pour des applications
en ingénierie, puisqu’elles produisent des résultats aussi cohérents que ceux des
méthodes basées sur la théorie des paquets d'ondes, qui se conforment plus a la
physique du probleme mais sont beaucoup plus colteuses a implanter. Dans la
référence [4], les mémes auteurs présentent le code d’analyse de la stabilité pour
écoulements tridimensionnels compressibles COSAL, qui allait. au moins pour un
certain temps. s'établir comme une référence en la matiere. Contrairement aux
méthodes précédentes qui utilisaient une approche a valeur initiale, COSAL intro-
duisit une formulation en termes de valeurs aux frontieres, qui permet d’obtenir
une solution du probléme aux valeurs propres sans avoir recours a un estimé initial.
L'écoulement sur le disque en rotation, étudié plus tot par Cebeci et Stewartson
a été ré-examiné par Malik et al. [49], cette fois en tenant compte des forces de
Coriolis ainst que de la courbure des lignes de courant et de ’écoulement. On a

ainsi obtenu des valeurs du facteur n a la transition qui étaient en meilleur accord
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avec celles communément acceptées (prés de 11), ce qui indiquait la forte influ-
ence stabilisatrice des forces de Coriolis et de la courbure. En se basant sur cette
observation. Malik et Poll [45] ont également étudié les effets de courbure pour
’écoulement incompressible sur un cylindre en fleche en utilisant une version mo-
difiée de COSAL. Dans ce cas aussi, ils arriverent a la conclusion que la courbure
avait une forte influence stabilisatrice, et que les mesures expérimentales de tran-
sition pouvaient étre raisonnablement corrélées avec un facteur n de LL. Tel que
mentionné précédemment. les résultats de Cebeci et al. indiquaient une influence
beaucoup moins prononcée. Malik et Balakumar [30] ont par la suite attribué cette
différence a une erreur de signe dans l'implantation d’un des termes de courbure des
lignes de courant. Collier et Malik [51] ont étendu cette approche aux écoulements
compressibles. et ont démontré qu'un amortissement considérable des instabilités
transversales résultait de l'inclusion des termes de courbure dans ['analyse de sta-
bilité. Collier et al. [52] ont comparé les facteurs n obtenus avec et sans courbure
aux mesures de transition recueillies en vol sur ['aile d’'un F-14. Ils trouverent que
les résultats avec courbure corrélaient beaucoup mieux les mesures que ceux sans
courbure. obtenant une valeur de n a la transition de 'ordre de 8. On doit mention-
ner que les reésultats de Collier et al. présentaient la méme erreur de signe que ceux
de Malik et Poll [50]. Cependant, en raison d’une erreur supplémentaire dont I'effet
était de réduire d’un ordre de grandeur la valeur des termes de courbure des lignes
de courant, ces résultats peuvent étre interprétés comme représentant l'influence
de la courbure de surface seulement. Malik et Balakumar [50] ainsi que Masad et
Malik [53] ont également étudié I'influence des effets non paralléles en utilisant une
méthode de perturbations (échelles multiples) tenant compte de la variation longi-
tudinale de I'écoulement moyen et des fluctuations. Une analyse de l'écoulement

incompressible autour du cylindre de Poll permit de démontrer une forte influence



déstabilisatrice des effets non paralleles. On notera que la méme méthode de per-
turbations a également été utilisée pour considérer I'influence des effets de courbure.
Comme la majorité des codes d’analyse de la stabilité dits tridimensionnels, COSAL
utilisait en fait un écoulement moyen tridimensionnel simplifié (disque en rotation,
aile en fleche d’envergure infinie, aile conique). Spall et Malik [54] ont modifié
COSAL afin de I'appliquer a des écoulements tridimensionnels quelconques. Cette
nouvelle version a été utilisée pour étudier la stabilité de la couche limite sur un
ellipsoide de révolution dans un écoulement a basse vitesse. Le front de transition
ainsi prédit était en bon accord avec des résultats expérimentaux.

Hors des Etats-Unis. le principal groupe de recherche en stabilité et transi-
tion est probablement celui dirigé par Arnal a TONERA/CERT en France. Une
méthode applicable aux écoulements incompressibles [55] a d’abord été développée.
et a été par la suite étendue aux écoulements compressibles [56]. Les formulations
temporelle et spatiale ont toutes deux été utilisées, et les géométries considérées
vont des profils bidimensionnels aux ailes en fleche d’envergure infinie. Dans la
référence [53]. on présente une comparaison de certains calculs avec des mesures
conduites & 'ONERA sur un cylindre avec un nez ogival. a basse vitesse. La relation
de Mack [34] a été utilisée pour déterminer le facteur n critique. La position prédite
de la transition est trés proche de celle mesurée expérimentalement. On mentionne
également que les résultats présentés par Habiballah en 1981 [57] démontrent que
les profils de déformation. ainsi que les plages de fréquences instables et les co-
efficients d’amplification, sont bien prédits. Niethammer [58] a utilisé le code de
stabilité compressible de 'ONERA pour prédire la position de transition sur une
aile en fleche avec profil AS409, pour laquelle des résultats expérimentaux étaient
disponibles. La position de transition expérimentale a été corrélée par des valeurs du

facteur n plus basses que celles correspondant au critere de Mack. Pour déterminer



I'influence de I'hypothese de paroi adiabatique, on a utilisé la température mesurée
a la paroi plutot que la température adiabatique, ce qui a résulté en des facteurs n
seulement légérement supérieurs. On a également conduit des calculs dans lesquels
les relations de gaz parfait ont été remplacées par des expressions pour un gaz réel.
Ceci a démontré que les effets de gaz réel sont négligeables a des nombres de Mach
transsoniques. Le code CASTET est le resultat de nombreuses améliorations ap-
portées par Laburthe [59] au code de stabilité compressible existant. Ces additions
incluent le choix de différentes stratégies d’intégration pour le facteur n ainsi que
la considération des effets de courbure. [l en a été conclu que la méthode enveloppe
constituait la méthode d’'intégration de préférence. En ce qui concerne les effets de
courbure. leur inclusion semble résulter en une plus grande uniformité du facteur n
4 la transition. mais on n'a pas pu obtenir de conclusion satisfaisante quant a savoir
s'il est ou non approprié d'inclure les effets de courbure des lignes de courant. que

Laburthe associe a la courbure des fronts d’onde et aux effets non paralléles.

1.3.2 Equations parabolisées de la stabilité

La théorie linéaire classique de la stabilité (Orr-Sommerfeld) présente des limita-
tions intrinseques. On peut questionner la validité de la méthode e”. puisque la
croissance d’'une fluctuation ne constitue pas une condition suffisante pour établir
le passage d'un écoulement laminaire a un écoulement turbulent. Les phénomenes
menant & la transition sont dominés par des interactions non linéaires qui sont
négligées dans la théorie classique. Le début de la turbulence est aussi affecté par
la présence de fluctuations dans l'écoulement extérieur, la rugosité de surface, et
d’autres perturbations localisées. On ne peut tenir compte de ces phénomenes dans
la théorie linéaire. De plus, I’hypothése d’un écoulement moyen paralléle ne peut

vraiment s appliquer aux écoulements d’intérét pratique.
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La théorie basée sur les équations parabolisées de la stabilité (PSE) vise a
remédier a certaines des limitations de la théorie classique. Cette théorie a d’abord
été proposée par Herbert et Bertolotti [60, 61, 62]. Elle a depuis été 'objet de
travaux par Casalis et Arnal [13, 63], Malik et Li [64] ainsi que Stuckert et al. [65].
pour n'en nommer que quelques uns. Dans les PSE, les gradients dans la direction
principale de ['écoulement (typiquement. la direction de la corde) des quantités
moyennes et des fluctuations ne sont plus négligés, ce qui permet de conserver et
de convecter l'historique de la fluctuation. Cette approche conduit a un probléme a
valeur initiale que 'on résout par une méthode de marche en espace. L'homogéneité
du probleme n’est alors plus requise ce qui permet l'imposition de conditions aux
frontieres non homogenes et I'incorporation de termes non linéaires. L'analyse non
linéaire constitue l'un des aspects les plus intéressants des PSE. puisqu'on peut
ainsi entrevoir le remplacement de la méthode empirique du €" par une analyse des

interactions non linéaires.

1.4 Méthodes “accélérées” d’analyse de la stabilité

La théorie linéaire de la stabilité. couplée a la méthode du e". permet d’ameéliorer
la prédiction de la transition de la couche limite par rapport a 'emploi de critéeres
empiriques. Cependant, les calculs de stabilité demandent beaucoup de temps. et ce
autant de ['ordinateur que de 1'usager. Pour cette raison, des méthodes simplifiées
de calcul du facteur n ont été développées. Ces méthodes sont basées sur ['utilisation
de solutions tabulées des équations de stabilité et ont été jusqu’a maintenant limitées
4 des écoulements bidimensionnels et incompressibles. Stock et Degenhart [66] ont
ainsi utilisé des profils de couche limite de Falkner-Skan pour générer une base de
données de caractéristiques de stabilité. Le facteur de forme H: et le nombre de

Reynolds sont utilisés comme parameétres de couplage entre la couche limite réelle



dont on analyse la stabilité et I'information tabulée. Les facteurs n obtenus avec
cette méthode sont en trés bon accord avec ceux provenant d'une analyse de stabilité
complete. Dini et al. [67] ont développé une méthode similaire, mais dans laquelle
il est également possible d’analyser des écoulements détachés, grace a ['utilisation
de profils de Green. Cette méthode a également produit de bonnes prédictions,
entre autres en ce qui a trait a la longueur du bulbe de séparation. Plutdt que de
tabuler directement les caractéristiques de stabilité, Gaster et Jiang [68] ont quant
a eux représenté la relation de dispersion de couches limites de Falkner-Skan par
des approximants de Padé. et ont utilisé la dérivée seconde de la vitesse a la paroi
comme parametre de couplage. en plus du facteur de forme. Plus récemment enfin.
Fuller et al. [69] ont appliqué avec succes la technique des réseaux de neurones au

calcul du taux d’amplification des instabilités dans un jet

1.5 Codes d’analyse de la stabilité existants

Pour tenter de résumer 'état actuel des méthodes d’analyse linéaire de la stabilité
et de prédiction de la transition. nous présentons ci-dessous une liste des codes les
plus utilisés ou les mieux connus, avec les principales caractéristiques et limita-
tions publiées. Il est entendu que cette liste ne saurait en aucun cas se prétendre

exhaustive.
e SALLY (NASA - MIT, Etats-Unis) [37]

— écoulement incompressible
— formulation temporelle
-~ quasi 3-D (aile conique)
— effets de courbure négligés

— écoulement paralléle



@ COSAL (High Technology Corporation, Etats-Unis) 4]

— écoulement compressible
~ formulation temporelle

— quasi 3-D (aile conique)

- effets de courbure négligés

— écoulement parallele
o COAST (Daimler-Benz Aerospace, Allemagne) {70]

— écoulement compressible
— effets de courbure inclus

— écoulement parallele
@ LISA (DynaFlow Inc, Etats-Unis) [70]

— écoulement compressible
— effets de courbure inclus

— écoulement parallele
@ CASTET (ONERA/CERT. France) [59]

— écoulement compressible

— formulation temporelle ou spatiale

— quasi 3-D (aile en fleche d’envergure infinie)
— effets de courbure inclus

— écoulement paralléle

@ CSC (California State U., Etats-Unis) [47]



— écoulement compressible

— formulation spatiale

— quasi 3-D (aile en fleche d’envergure infinie)
— effets de courbure negliges

— écoulement paralléle
e SCOLIC (Chaire J.-A. Bombardier. Canada) [71]

— écoulement compressible

— formulation temporelle ou hybride temporelle/spatiale
— géométries }-D quelconques

— effets de courbure inclus

— écoulement paralléle



CHAPITRE II

THEORIE LINEAIRE DE LA STABILITE

On présentera dans ce chapitre les équations de base de la théorie linéaire de la
stabilité ainsi que les hypotheses faites dans leur développement. Dans un premier
temps, les équations non paralleles compressibles seront présentées a la section 2.1.1.
Ces équations ne seront cependant pas résolues dans le cadre de ce projet. on se
contentera plutot. pour 1'étude des effets non paralleles, de solutionner les équations
parabolisées incompressibles présentées a la section 2.1.2. Les équations paralleles
compressibles (équations “classiques” de la stabilité linéaire) seront quant a elles
présentées a la section 2.1.3. La présentation des équations paralléles avec effets
de courbure suivra 2 la section 2.1.4. On abordera ensuite la nature des systemes
d’équations obtenus ainsi que leurs conditions aux frontieres avant de terminer ce
chapitre par une discussion des formulations temporelle et spatiale des équations de
stabilité et une présentation de la méthode e" pour la prédiction de la transition.

Que 'on fasse ou non ['hypotheése d’un écoulement parallele, le développement
des équations linéaires de la stabilité débute par la décomposition de chacune des
variables instantanées de ['écoulement (vitesse. pression, densité, température) en
une quantité moyenne. invariante dans le temps. et une fluctuation. qui varie a la
fois dans le temps et dans 'espace. Ainsi, toute quantité @ peut s’exprimer de fagon
générale comme:

&(2,y, 5. t) = B(z,y,2) + G(T, y. =.t) (2.1)

A ce stade, |’écoulement moyen est supposé connu. Il peut avoir été obtenu par la
résolution des équations de Navier-Stokes ou de couche limite, auquel cas le champ

d’écoulement non visqueux peut provenir de mesures expérimentales ou de calculs
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en fluide parfait (équations d’Euler par exemple).

Les théories paralleles et non paralléles différent au premier abord quant aux
hypotheses faites sur la nature de l'écoulement moyen et des fluctuations. On
choisit de débuter par la théorie non paralléle puisque ses hypothéses sont moins

restrictives.

2.1 Equations de la stabilité

2.1.1 Equations non paralléles compressibles
2.1.1.1 Ecoulement moyen

On considére un systeme de coordonnées z, =, y: I et = sont les coordonnées dans le
plan de la surface, y est dans la direction normale a la surface. De plus. on suppose
que r est la direction principale d’évolution de ['écoulement et que les dérivées par
rapport a = des quantités moyennes sont négligeables. Cette hypothése d’invariance
en : n'est strictement valide que pour une aile d'envergure infinie ot : est dans
la direction de l'envergure. On se contentera d’appliquer 'approche non parallele
a de tels cas. tout en notant qu'en utilisant un systéme local de coordonnées dont
['orientation serait judicieusement choisie, elle serait également applicable a des ailes
de géométrie arbitraire. La méthode des échelles multiples nous permet d’établir la

hiérarchie suivante pour les quantités moyennes:

ordre 0: U, W, P.T et leurs dérivées par rapport a y;

V. 6U W 3P 3T

501 50, 57 et leurs dérivées par rapport a y;

ordre 1:

ordre 2: dérivées par rapport a r de termes d’ordre 1 et produits de ces termes.



2.1.1.2 Forme des fluctuations

On adopte pour les fluctuations une forme quasi-sinusoidale généralement similaire
a celle de la théorie parallele. Cependant, on admet une variation en r des fonctions
d’amplitude ainsi que du nombre d’onde a dans la direction r. de telle sorte que

I'on obtient, pour toute fluctuation &

(8

H

()
-~

(B(Iv Y. 5, t) = R (Qz(l,y)ei(fxaa(adé +B:—“‘t)) (

On notera que selon 1'équation 2.2. on a implicitement posé:

di  dw _ 0
dr ~ dr
Comme pour 1’écoulement moyen. on suppose que la dépendance en r des fonctions
d’amplitude (&) est beaucoup plus faible que leur dépendance en y. ce qui permet

d’obtenir la hiérarchie suivante:

ordre 0: a.o et leurs dérivées par rapport a y;

. da 3é L LI
ordre 1: 2Z. 52 et leurs dérivées par rapport a y:

ordre 2: dérivées par rapport a r de termes d’ordre | et produits de ces termes.

2.1.1.3 Equations

En combinant le champ moyen et les fluctuations, on obtient pour les variables

instantanées de |'écoulement:

BRECYIREEN
v Vi(y) v(z,y)
wl=| W) | +] dla.y) | @ers (2.3)
p P(z,y) Bz, y)
7| | Ty | | Ty ]



Apres substitution des expressions ci-haut dans les équations de Navier-Stokes,
soustraction des équations moyennes et élimination des termes d’ordre 2 et supérieur

ainsi que des termes non linéaires. on obtient le systeme d’équations adimension-

nelles suivant:

e continuite:
. 19T 0 ‘+'ﬂti’+iHMr
lat T3y O 0+t o
( kM2d'P 19T , 8) .
Sy— |t

2

(@l + 3W —w)p - '?(at»' + W — )T

oI, do'  Tor Yoy
N (a'U dVi  UJT VOIT &sM?2V a9 )

‘JE*Z;'TB? Ty T T, oy
dU  dV + nM,""U dP [,0’T " oT + 'yl — Li 7
"'1 o T dy T ol de T\ a7 '3y T 9y

+(1 - 5’1:)@ =

e quantité de mouvement en r:

2 P, i _— — '
{a [+ 3°+p.T. T(a( +IW -w) - Qd d 0‘12} u

; )
+(PeTEe-0[ -l Q()—T—ia([‘—l)%)v+aﬁ( — L)

“‘ul dy
Re ou aT *U ou 9\ ;
—_— - _— + Qe —
+m P (T dy oy Yo dy? dy ay) r
Re U aT da | )
[ CTey—T-a 7 QFE'—,—lF (F—é‘ ) (23)

RelU ReV'| 0
- -2 Ty — — V&
{(che T -mF) &y —peT. T } ay] &
oT aTry o , 9] .
+{{(F )6 Q‘(a 7 5y—a;}-a—z7+([‘—l)(sy—a?]1

I : . 2 7
—zﬁ( aoT —(T—l) 0)&+nReM, (U3'U+V§£)ﬁ

dy uT dx' dy
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. I ,
—{( T.—— Re U zaQF) 3’[ peT. __ReV oL Qxﬂ/- + L[J'Qﬂ/-}T

pT? gz’ ‘uT? dy dy
. RelU adu aT d\ dv
Y -9 — 4 il _N=]=
+(1=4"r) (p,'[‘e T za[‘) Epe —(1=4é'r) (Q 3y + (T l)ay) 32
-3 = L)1 — 5'x)g—lf =0
e quantité de mouvement en z:
Re OW d
-—QJ(F—[)U-{-( T, T?y—— /3Q——z,3( )Oy)
. . arT o d?
2 32 ; - 7 AW —w) = Q— - — — P
+ (a +Ta3 +xpeT,#T(aL + 8W ) Qay 3y t)yz)

Re oW arT PW aw a\ ..
3—p - | T— O——+90
AP ( oy T T a_/ay>T
Re O'W ag'T dJd\ .
+( LT o +‘”QT'+“3( 1)s yai)"

i

xRe M.* ( d’W ()W)
+

, Rek a1 .
65/ pe d_y- w

pT dy P
odU  dV a'w Re U ad IIV ()W
e 7
{zdﬂy(d’-i- ) lan, (( 81:’ )}T
—id( — 1)(1-5’.:)-,3% ( Re[ m) 1 —8'z) d‘” =0

e quantité de mouvement en y:

-l (Q\daT + (- l)d—ay-) it

Re oT 8 d?
24 3 4 ip. T (all + 3W —w) — QLo — T2 ) &
+ (a + 3 +chT,#T(a[ + 3 w)=Qr 3 9y 0J2> i}
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()’ , 0( dv'\ 9 , ()T () di
Rel 96 U aT
b | —§ = — (] -
+(peT T za)(l d'r ) E Qdy(l §'r )dr =0
(2
® énergie:
ol di . aU oW RePraT
—2(x = 1) 2i(x = MPr (a5 + 35| = p.
2( )M, PrdJ 3y {l(h. 1)M Pr(cra +BaJ) pele—— T dJ}L
V2
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. . ReP a*T JaT
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Pour adimensionner les équations ci-dessus, on a utilisé pour la vitesse, la
température, la viscosité et la densité des valeurs de référence constantes, que I'on
dénote U,, T, u, et p.. Comme échelle de longueur, on a par contre utilisé I'épaisseur
de déplacement incompressible dans la direction r, §,,. On tient compte dans les
équations de la variation de cette quantité. On obtient ainsi les définitions suivantes

pour les nombres de Reynolds et de Mach locaux:

prUr‘sJ: U.!'
Re = ——— M, =
¢ Hr kRT,
On a de plus utilisé les notations suivantes:
A
=2 =\ 42
gt T R
oz _lh ro L
" pdT T opdT?
I sl s, 2 T
dz' dr yay de' T

Il faut noter qu'avec la formulation en variables primitives adoptée. le terme
dp~[dx* doit étre négligé si 'on veut obtenir des équations de nature parabolique.
Airiau [72] a vérifié numériquement, en comparant les résultats obtenus par diffé-

rentes formulations. que cette influence est effectivement négligeable.

2.1.2 Equations non paralléles incompressibles

L’hypothése d’un écoulement incompressible a viscosité constante permet de sim-
plifier grandement les équations (2.4) a (2.8) qui deviennent:

e continuité:
zau+zz3w+g——5' 94 + (1 —5'.1:)—: (2.9)
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e quantité de mouvement en z:

. !
(02 + 3%+ iRe(al + 3W ) —) u+ Regi v+ tReap
av .(d’a ) . . 0 .
-~ bl — —ad J—2 'y — g W I 2.10
[Re B il = ad' | + {(ReU — 2ia)d’'y — Rel }ayl f (2.10)
+(Rel/ — 2a)(1 - 6'2) 2% =
dr

® quantité de mouvement en z:

oW )?
Re%——6+ ( ?+ 3+ iRe(all + 8W —w) - 2——) w+ tRe dp

y dy?
g\ oW, [ da d
ReV' — — | —& - — - I =2a)d'y — RelV'} —|
G ( eV’ OJ) 0yu [ (d’ ad)+{(Re[ ia)d'y Rel}ay] i
+(Rel’ = 2ia)(1 — &'x )‘;‘m” 0
(2.11)
#quantité de mouvement en y:
i 9 g ap
za-—-{-{a + 32 + iRe(al/ + W —w)} b + i35~ + Res—
dy dy
- [iReaV + {a + 3* +iRe(all + 3W —w) - Re%% —ia(Rel — 2a)
fda , , d v , al
- (Q—I—ad)}JJ-i-(l%-ReVJ) 01 +{Re(a—5zz)
df
(?& - aé")} 0+ iB{(RelU — 2ia)d'y — ReV'} w
—iRead’yp+ { (1 =¥z )d ?E-i-(ReU—)za)(l—J'.r)—:
dy) Oz
(2.12)

2.1.3 Equations paralléles compressibles

Dans 'approche paralléle classique de la stabilité linéaire (que l'on dénommera
parfois approche Orr-Sommerfeld {OS), bien que cette appellation ne s’applique

vraiment qu’en incompressible), on ne retient que les termes d’ordre 0 pour le
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champ moyen et les fluctuations. On obtient ainsi pour les quantités instantanées

la décomposition suivante:

(u] [vw] [uw ]
v 0 vly)
w | = | W) + | @(y) gilaz+iz=ut) (2.13)
p P(y) p(y)

Ty [ Tw | | T(y) |

et les équations de stabilité s'expriment comme suit:

e continuité:

d d
lall— -1-—T — — | b+idw+ieM3(aU+3W —u.)p——-(a(/ +3W—w)T =0 (2.14)
Tdy dy

® quantité de mouvement en r:

2, g2, :Re dT d &
2, g2, ;D€ o ogre dl d 4
(Fa IRl aW e -0y, (u)
Re dU/ dT d
— - el =i — ] b +ad(T - 1) 2.15
(,uT ay zanJ ta(l' - )d >u+a/3([' L)uw (2.13)
Re. dT dU d*U dU d
+l0’-—'p (T"c_l;_dy + —(ly2 + dy dy) T —-0
®quantité de mouvement en z:
Re dW dT d
aB(l = )it + | —m = 807 — (T =
pT dy
: dT d
2+ 3% +i—(al —w) - Qe = o 2.16
+(a + I8 +zPT(aC + W —w) - Qdy 7 ) (2.16)

dT dW d'ZW dW d \ »
d—p— [ T— Q T=
i w’ ( dy dy e dy? M dy)



35

e quantité de mouvement en y:

: dT d\ .
—la (Q\E&--\‘-(F— 1)@) i
. , .Re dT d d?
2 dl it 7 ; v—_ _ bl o Bhedil - 99~
+(a + . +1#T(a( + W —w) Qde 2 dyz) 0 (2.17)
: dT d\ . Redp . dU dW'y .
-3 | O—+(T=-1)— )0+ ——— —+Jd—|T=
13( xdy«}-( )dy)lL+/zdy tQ(ady-{—de)T 0
e énergie:
, dU di A dU dW Re PrdT
2k — DM2Pr e i — 1)MEPr [0S 4+ 3 - “ls
(K )MLE rdydy { Hx — 1)M: r(ady—i—, dy) T dy}l.
b dW dit M?
Coge — zpe B dE e ReMP s — s
dy dy 7

2 2 .RePr . ) \? "\’
+ e’ + 3 +im——(al + 3W —w) — (x — )M2Pr Q Wy L (4
ul dy dy

2 2 .
(D) el :'Zi_f_]T

dy) Tyt Tdydy  dy?

(2.18)
Comme il s’agit maintenant d’un probleme purement local. on a choisi d’adimen-
sionner les équations ci-haut a 1'aide des valeurs locales a l'extérieur de la couche

limite. U.. T,. i, et p.. Les nombres de Reynolds et de Mach locaux sont donc:

) /
Re = £elels M, =

fle e /rRT.

Toutes les autres notations apparaissant dans les équations ci-haut sont telles que

définies a la section 2.1.1. On retrouve bien dans ces équations les termes paralleles
des équations (2.4) a (2.8) (en raison de |’adimensionnement choisi. p.7. = 1 dans

les équations ci-dessus).

2.1.4 Equations paralléles compressibles avec effets de courbure

Finalement, on considére I'inclusion des effets de courbure dans les équations paral-

leles compressibles. Pour ce faire, on écrit les équations de Navier-Stokes non plus
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dans un repére cartésien local mais plutét dans un repere curviligne orthogonal
£,C.y, dans lequel £ et ¢ sont conformes & la surface et y lui est normal. Ce
svsteme de coordonnées est représenté, pour une aile en fleche d’envergure infinie,
a la figure 2.1. On définit également un systeme X, Z.Y pour lequel X est dans
la direction principale de courbure de la surface (c’est-a-dire que la courbure est
nulle selon Z). Pour ["aile d’envergure infinie considérée ici. .\ est normal au bord
d’attaque et Z est selon 'envergure. On appelle ¢ 'angle entre X et £. La forme des
fluctuations est telle que décrite a la section précédente. en remplagant r et = par £
et (. respectivement. On obtient finalement le systeme d’équations ci-dessous. que
'on peut considérer comme étant exprimé dans le repere cartésien local . =. y mais

incluant des termes de correction reliés aux variations dans |'espace du systeme.

Figure 2.1 Systémes de coordonnées pour I'étude des effets de courbure
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e continuité:
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ol on a defini:

Les coefficients m;, maz. m;3 et m3; expriment 'influence de la courbure. Ils sont
définis en fonction des coefficients métriques h; et hy du systeme de coordonnées

curvilignes orthogonales:

1 dh, 1 dhs 59
=—— =—— 2.24
myz Ry Oy mag ha By (2.24)
g = L0k L Ohs (2.25)

T hhs 8¢ T hihs 96
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On notera que dans le cadre de 'approximation de couche limite, on est amené a
poser hp=cte. = | et que les termes d’ordre 2 ou supérieur quant aux coefficients de
courbure (par exemple m?,) ont été négligés dans les équations ci-haut. On constate
aisément qu'en négligeant les termes de courbure. on retrouve les équations (2.14)
a (2.18).

Les coeflicients m;, et ma, sont reliés a la courbure de la surface dans les
directions £ et ¢, respectivement. La signification des deux autres coefficients n’est
pas aussli évidente: plusieurs interprétations ont été proposées dont certaines ame-
naient une certaine confusion entre effets de courbure et effets non paralleles. Selon
Laburthe [39]. ces termes peuvent étre reliés a la forme des fronts d’onde: si on les
néglige. on admet implicitement des fronts d’'onde plans définis par ar + 3z = cte..
tandis que des fronts d’onde courbes (af + 3¢ = cte.) sont définis dans le systéme
de coordonnées curvilignes. Il n’existe cependant pas d’indication physique claire
quant a l'orientation a donner au systéeme de coordonnées. Malik et Poll [45] pro-
posent l'utilisation d'un systeme dont [’axe £ est aligné avec le vecteur d'onde. ce
qui requiert une procédure itérative. Laburthe [59], quant & lui. utilise un systeme
de coordonnées orienté selon la ligne de courant a la frontiere extérieure de la couche
limite (¢ = v.). Ce dernier choix semble étre le plus pratique et sera adopté par
la suite. Quoiqu'il en soit, les résultats obtenus par Cebeci et al. [5] ont démontré
la faible importance de ces termes de courbure dans des écoulements incompressi-
bles. et les résultats obtenus dans le cadre de cette étude nous amement a la méme

conclusion en compressible.
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2.2 Systémes d’équations

2.2.1 Conditions aux frontiéres

Les mémes conditions aux frontieres s’appliquent a tous les systemes d’équations
qui ont été présentés. Ce sont les conditions usuelles d’adhérence a la surface et
d’amortissement des fluctuations loin de la surface. Pour les écoulements compres-
sibles, on considere une paroi adiabatique et on peut donc supposer de plus que les
fluctuations de température sont nulles a la surface. Les conditions aux frontieres
s'expriment donc comme:

-

a(r.0) =0 o(z.0)=0 w(r,0) =0 T(x.0)=0

—_
o
.
[
N

~

lima =0 limo=0 Imw=20 im7T =0
y—rmo y—0 y—+co y—20

On constate qu'il s'agit de conditions homogenes.

2.2.2 Nature des systémes
2.2.2.1 Equations non paralléles

Les équations non paralléles de la stabilité (équations (2.4) a (2.8) ou (2.9) a (2.12))

peuvent étre exprimeées sous la forme suivante:
R 04 -
(Lp + Lnp)g + Mgg- =0 (2.27)

ou Lp.Lyp et M sont des opérateurs en y dont les coefficients dépendent de r et
y par 'entremise des profils de vitesse et température de ['écoulement moyen et ¢
est le vecteur contenant les fonctions d’amplitude inconnues, g = [ﬁ, 0. w. p. T]T
L'opérateur Lp regroupe tous les termes paralléles tandis que Lyp contient des ter-
mes non paralléles reliés i I'écoulement moyen (dérivées en z et profil V') ainsi qu'au
terme da/dz. Sans le dernier terme, I'équation (2.27) constituerait un probleme ho-

mogene. La présence de ce terme indique que I'on a plut6t un probleme d’évolution
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spatiale de q, et la dépendance en r de g est de nature parabolique, tel que démontré
par Airiau [72].

On constate de plus que la dépendance en x de la fluctuation 2.2 est partagée
entre la fonction d’amplitude et le terme exponentiel, par |'entremise de a(r), ce
qui crée une ambiguité. Une relation scalaire supplémentaire est donc nécessaire
afin de fermer le systéme d’équations. Herbert [73] a proposé pour ce faire I'emploi
d’une condition de normalisation imposant la variation lente en r des fonctions
d’amplitude (d¢/0z < tag) qui constitue une des hypotheses de base de I'approche
PSE. tel que mentionné a la section 2.1.1.2. Plusieurs formulations différentes de
cette relation de normalisation sont possibles [72]. Les taux d’amplification et nom-
bre d'onde physiques sont cependant indépendants de la relation de normalisation

adoptée [T4].

2.2.2.2 Equations paralléles

Que l'on considére ou non les effets de courbure, les équations paralléles de la

stabilité s’expriment sous la forme:

ou l'opérateur Lp est le méme que celui qui apparait dans l'équation (2.27). Il
s'agit d'un probleme homogeéne dont les conditions aux frontiéres sont également
homogeénes. La solution triviale de ce systeme est § = 0. Des solutions non
triviales existeront seulement pour certaines valeurs des parametres a.J et w et

’équation (2.28) constitue donc un probleme aux valeurs propres.



2.3 Formulations temporelle et spatiale

A prime abord, les quantités a, 3 et w sont des nombres complexes, correspondant
donc a six parametres réels. Que l'on considere le probléme parallele ou non par-

xS

aiiele. on a ainsi pius d'inconnues que d'équalivns el le systeme d'équations n'est
pas mathématiquement fermé. Afin de réduire le nombre des inconnues. on fera
d’abord certaines hypotheses quant & la nature de «., 3 et w. qui nous amenent a
deux théories ou formulations distinctes. que 'on présente ci-dessous dans le cadre

de I'approche parallele.

Théorie temporelle

Dans la théorie temporelle de la stabilité. on suppose que « et J sont des quan-
tités réelles pures et on étudie |'évolution des fluctuations dans le temps. Le
systeme (2.28) peut alors étre exprimé comme un probleme aux valeurs propres
linéaire pour w:

ou T, et T, sont des opérateurs en y issus de Lp. La partie réelle de w. w,. représente
la fréquence de la fluctuation et sa partie imaginaire, w;, son taux d'amplification
temporelle. Le vecteur d'onde est défini par ses deux composantes a et 3 dans les
directions r et =, respectivement. Sa grandeur (nombre d’onde) et son orientation

sont donc donnés par:

ko= Jor+ 2 (2.30)

¢ = tan”! é - . (2.31)
a

olt ¥, est ’angle entre la direction z et la direction de I’écoulement a I’extérieur de
la couche limite. Selon le signe du taux d’amplification temporelle, une fluctuation

sera amortie (w; < 0), amplifiée (w; > 0) ou neutre (w; = 0). Le taux d’amplification
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spatiale peut étre obtenu a l'aide de la relation de Gaster [75]:

et la vitesse de groupe est donnée par:

~ Jw, Ow,
S = B 230
Vor (8&’ 66) (2.33)

L’équation (2.32) implique que l'amplification spatiale totale est dans la méme

direction que la vitesse de groupe.

Théorie spatiale

Lorsque la théorie spatiale est utilisée, w est supposé réel tandis que o et J sont
complexes. On obtient alors un probleme aux valeurs propres non linéaire pour «
(et/ou 3):

519 = a5z + aS3)q (2.34)
On définit un vecteur d’onde de composantes a, et J. et un vecteur d’amplification

dont les composantes sont a; et J;. L'amplification spatiale totale et la direction

d’amplification sont donc:

v, = o + 87 (2.35)
¥ = tan“% (2.36)

Les fluctuations sont amorties dans la direction z lorsque «; > 0. Elles sont am-
plifiées lorsque «; < 0 et neutres quand a; = 0. Le signe de 3; détermine de fagon
similaire 'amplification dans la direction =. En régle générale, on établira a priort
une relation entre 3; et «a; de fagon a éliminer une inconnue de plus. Il est ainsi
courant de poser simplement 3; = 0 ou de supposer connue a priori la direction de

'amplification totale, y;.
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L’instabilité dans une couche limite étant de type convectif [76]. c’est-a-dire
présentant des directions privilégiées d’évolution, la formulation spatiale semble a
premiére vue la plus appropriée a son étude. La formulation temporelle a cependant
’avantage de résulter en un probléme aux valeurs propres linéaire. tel que mentionné
ci-haut, et a pour ce faire été longtemps la plus utilisée. Plusieurs études ont
démontré le trés bon accord des résultats obtenus par les deux formulations lorsque
la théorie parallele est utilisée. On doit préciser qu'avec les hypotheéses a la base de

la théorie non paralléle, seule la théorie spatiale est applicable.

2.4 Prédiction de la transition

Gréce a la théorie linéaire de la stabilité. on peut connaitre les caractéristiques
de stabilité d'un écoulement laminaire (taux d’amplification. fréquences instables.
orientation des ondes instables, ...). Ces informations ne permettent cependant
pas a elles seules de prédire la position de la transition. Tel que mentionné en
introduction, le couplage nécessaire entre les études de réceptivité et de stabilité
est généralement effectué avec la méthode du e*, développée par van Ingen [38] et
Smith et Gamberoni [39]. Le facteur n représente le rapport entre I'amplitude d’une
fluctuation et son amplitude initiale. au premier passage par la courbe neutre. Si on
se place en théorie paralléle, ce rapport d’amplitude s'exprime de la facon suivante

pour des valeurs de w, et 3, fixées:

N(wr.3.rs) = In ﬂ‘lrﬂ—i) = / " i(wns Be. 5)ds (2.37)
g so

Selon qu’on utilise la formulation temporelle ou spatiale, v; sera défini par I'équation
(2.32) ou (2.35). Le parcours d’intégration, s, est tangent a la direction d’amplifica-
tion. On effectuera toujours le calcul du facteur n pour une fréquence dimensionnelle
f fixée. Avec w, ainsi déterminé, on a tout de méme le choix de plusieurs stratégies

d’intégration (du moins en écoulements tridimensionnels) puisque 'on doit aussi
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déterminer 3, (en supposant que l'on ait établi une relation entre 3; et a; en formu-
lation spatiale). Arnal [13] présente les options les plus couramment utilisées. Deux
stratégies ont été utilisées pour les résultats présentés dans cet ouvrage: la méthode
enveloppe. dans laquelle 4, est choisi de fagon & maximiser le taux d'amplification
a chaque station:

N(E,s) = / max {%(f, 3. s)} ds (2.33)
30 r

et la méthode a 3° (dimensionnel) constant:

N(f.s) = rr}jq.x{

r

/’ 7.-(f.,d,'.s)ds} (2.39)

S0
dans laquelle le nombre d’onde dimensionnel 37 joue le méme réle que la fréquence.
Quelque soit la stratégie d’intégration choisie, on définit ensuite le facteur n comme

étant |'enveloppe en fréquence de .V, soit:
n(s) = max N(f.s) (2.40)

Dans le cas d’écoulements bidimensionnels incompressibles, pour lesquels la méthode
e™ a originalement été développée. les premieres observations indiquaient une valeur
de n a la transition variant entre 7 et 10. Cette valeur critique dépend entre autres
du niveau de turbulence dans l'écoulement amont (T,), pour lequel Mack [34] a

proposé la corrélation empirique suivante:
Nt = —8,43 —=2.4InT, (2.41)

valable pour 1073 < T, < 1072 [13]. A la limite inférieure, les fluctuations de pres-
sion (acoustiques) deviennent le mécanisme dominant de réceptivité, tandis que la
limite supérieure correspond a une transition brutale (“bypass”) sans amplification
linéaire. La valeur critique du facteur n est plus difficile a établir en écoulement
tridimensionnel compressible, en raison des différents mécanismes d’instabilité qui

peuvent exister. Les études réalisées en Europe dans le cadre des programmes
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ATTAS et ELFIN (77, 78] permettent cependant de dégager certaines tendances
générales, selon le type d’instabilité dominante.

On notera finalement que seule la stratégie a (37 constant sera utilisée dans le
cadre de I’approche non parallele, puisque les hypothéses de base de la théorie non

paralléle impliquent d3™/ds=0.
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CHAPITRE I11

METHODES PROPOSEES

On présentera dans ce chapitre les approches choisies pour répondre aux ob-
jectifs formulés en Introduction. La section 3.1 traite des méthodes numériques
utilisées pour obtenir le champ moyen d’écoulement dont on désire étudier la sta-
bilité. Les méthodes de résolution des équations non paralléles et paralleles de
la stabilité présentées au chapitre précédent sont ensuite décrites aux sections 3.2
et 3.3, respectivement. Enfin, une nouvelle méthode automatisée de calcul de la
stabilité de couches limites tridimensionnelles compressibles est présentée a la sec-

tion 3.4.

3.1 Calcul de I’écoulement moyen tridimensionnel

La théorie linéaire de la stabilité permet l'analyse des caractéristiques de stabilité
de la couche limite laminaire prés d'une surface. Pour une géométrie donnée. la
procédure menant a la prédiction de la transition se compose donc généralement de

trois étapes principales:

¢ la détermination du champ d’écoulement non visqueux a l’aide d'une méthode

de calcul appropriée, ou & partir de données expérimentales:

e le calcul précis de 1'écoulement visqueux prés de la surface a l'aide d'une

méthode de couche limite;

e la résolution des équations linéaires de stabilité.

On présentera dans cette section les méthodes numériques utilisées pour réaliser les

. deux premiéres de ces taches.
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3.1.1 Calcul de I’écoulement non visqueux

Le champ d’écoulement non visqueux est obtenu par la solution des équations
d’Euler tridimensionnelles et instationnaires. La méthode numérique utilisée pour
résoudre les équations est basée sur la formulation de Jameson et al. [79]. Il s’agit
d’une formulation en volumes finis. Les variables de I'écoulement (composantes de
vitesse et pression) sont calculées au centre des volumes de contréle et les équations
sont discrétisées par des différences centrées. On utilise une hypothése d’écoulement
homoénergétique (hg = cte) afin de remplacer I'équation d’énergie par une rela-
tion algébrique entre la pression. la densité et la vitesse. [l reste donc a résoudre
I'équation de continuité et les trois équations de quantité de mouvement. Ces
équations sont intégrées dans le temps en utilisant un algorithme de Runge-Kutta
a trois étapes. En raison de l'utilisation de différences centrées dans l'évalution
des dérivées spatiales. on doit ajouter de la viscosité artificielle pour assurer la
convergence de la méthode et empécher I'apparition d’oscillations spatiales dans la
solution. Puisque l'information est conservée au centre des cellules. on n’obtient
pas directement les valeurs des variables de ’écoulement a la surface. La procédure
de calcul elle-méme ne requiert que la pression a la surface. Celle-ci est obtenue
par extrapolation linéaire des valeurs dans les deux premiéres cellules au-dessus de
la surface. De plus. puisqu’on ne recherche que la solution stationnaire, on pourra
utiliser le pas en temps local maximum dans chaque cellule, de fagon a accélérer la
convergence.

Cette formulation a été implantée [80] dans un code développé il y a quelques
années & ['Ecole Polytechnique. Comme on ne s'intéresse pour le moment qu'a
des ailes isolées, de géométrie relativement simple, on se contentera d'utiliser un
maillage structuré a topologie O-H. Le maillage tridimensionnel est obtenu par

interpolation de maillages bidimensionnels dans les sections de définition de I’aile
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(c’est-a-dire I'’emplanture, le bout de l'aile et toute autre section ol le profil de
I’aile change). Ceux-ci sont produits par un mailleur elliptique, avec des fonctions
de contréle pour assurer un espacement approprié du maillage pres de la surface.
Pour pouvoir par la suite effectuer le calcul de la couche limite, la distribution
de vitesse a la surface de ['aile est requise. On l'obtient apreés convergence. de la

facon suivante:

l. la grandeur du vecteur vitesse est obtenue a partir des valeurs de la pression et de
la densité, en utilisant 'hypotheése d’écoulement homoénergétique et en extrapolant

la densité a la surface de la méme maniere que la pression:

2. on donne au vecteur vitesse la méme orientation que la composante de vitesse

paralléle a la surface dans la premiere cellule au-dessus de la surface.

3.1.2 Calcul de la couche limite

Les principales difficultés rencontrées dans la résolution numerique des équations
tridimensionnelles de la couche limite sont reliées au traitement des changements
de direction de l'écoulement transversal et au calcul des coefficients metriques
et de Christoffel associés a I'emploi d'un systeme de coordonnées conforme a la
paroi. Pour remédier a ces inconvénients, on utilisera une procédure de calcul par
différences finies basée sur la méthode de caractéristiques de Houdeville et al. [81].
La méthode de caractéristiques prend en compte le fait que les lignes de
courant constituent des directions caractéristiques des équations gouvernant I’écoulement.
La discrétisation des équations de couche limite le long de ces lignes permet d’obtenir
une meilleure représentation des domaines de dépendance, tout en assurant l'ap-
plication avec succés d’'une méthode de marche en espace dans la direction de

I'écoulement. Les termes de diffusion sont discrétisés par des différences amont
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tandis que des différences centrées sont utilisées pour représenter les termes de dif-
fusion. Les équations sont résolues en chaque point de la surface dans un systeme de
coordonnées cartésien local, éliminant ainsi les contraintes associées a un maillage
conforme a la surface. Ce systeme local est associé au plan tangent i la surface
et est construit par projection orthogonale de la surface de I'aile. Afin d’améliorer
la précision de ce schéma implicite lors de la procédure de marche en espace. un
sous-maillage de calcul dans la direction de la marche est construit a partir de la
discrétisation de surface fournie en entrée, ce qui permet d’utiliser directement le
maillage de surface et le champ de vitesse provenant du calcul non visqueux et donc

de réduire le pré-traitement des données a un minimum.

3.2 Résolution des équations non paralléles de stabilité

3.2.1 Amplitudes

En résolvant les équations paralléles de la stabilité, on obtient une valeur non
équivoque du taux d'amplification spatiale, v; = —a; (en formulation spatiale).
Ce n'est pas le cas dans |'approche non paralléle en raison de la dépendance en r
des fonctions d’amplitude (§). En effet, en substituant la forme des fluctuations,

équation (2.2), dans la définition du taux d’amplification, on obtient:

= —a+r(250) (3.1)

GOz
Le dernier terme de I'équation (3.1) dépend de y. Pour éliminer cette dépendance,
on définit une amplitude globale qui ne dépend que de z. Par exemple. on peut

considérer les définitions ci-dessous, basées sur les valeurs maximales des fluctua-

tions de vitesse en et z ainsi que sur l'intégrale dans la couche limite de I'énergie



cinétique de fluctuation:

Y ~

Au(z) = m;a.xlﬁ(x.yﬂ Aw(z) = max |(z,y)]

Ae(x) = /I3 iz y) + (. ) + [ib(z, y)|?) dy
(3.2)

A chacune de ces amplitudes correspond donc un taux d’amplification spatiale donné

par ‘
L dAn,
A, dz

A/l.m = —q; + (33)
de méme qu'un nombre d’onde et une orientation. On obtiendra également un

facteur n,, différent selon 'amplitude considérée dans la définition du taux d'am-

plification.

3.2.2 Normalisation

Tel que mentionné a la section 2.2.2.1, une condition de normalisation est nécessaire
afin de lever 'ambiguité résultant de la double dépendance en r des fonctions
d’amplitude et du terme exponentiel contenant «(x) et déterminer a de fagon non
équivoque. La relation de normalisation adoptée pour les calculs présentés dans

N

cette these consiste & imposer A.=cte., ce qui résulte en:

. ©f( gu _Jb _Ow _ a .
Nc(.’r)zfo (ua—m-i-va—x-i-wa—x) dy=0 (3.4)

ou § désigne le conjugué complexe de 4.
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3.2.3 Implantation numérique
3.2.3.1 Discrétisation

Les dérivées en r des équations (2.9) a (2.12) sont évaluées a l'aide de différences
tinies amont de premier ordre:

~ .k 2 L ke
9o @§ — @}}—l o=
| =2 (3.5)
T j ;=TI
J et k étant les indices du maillage en z et y. respectivement. Avec cette discré-
tisation et l'introduction des dérivées en y de & et & comme nouvelles variables

dépendantes, le systeme exprimé par l'équation (2.27) devient le systeme semi-

discrétisé de premier ordre suivant:

.k
v Ca K
| = VE Y+ M, (3.6)
J
dans lequel
. ..., 00 9w]" Y-
W= &b p,@.% (3.7)

et M}, contient les termes reliés a W¥_|. Le schéma compact de quatriéme ordre de
Hirsch (82] est ensuite utilisé pour exprimer les dérivées en y. Apres réarrangement

des équations. on obtient un systeme tridiagonal par blocs:
Vv drk+l k gk k k-1 _ pk 2Q
NGO £ Ny ®F + NG = P (3.8)

que 'on résout par une méthode de décomposition LU. Des détails supplémentaires

concernant la discrétisation des équations PSE sont fournis en Annexe [.

3.2.3.2 Conditions initiales

Le systéme d’équations & résoudre étant parabolique en z, des valeurs initiales de
o et § doivent étre prescrites. Dans |'approche actuelle, celles-ci sont fournies par

une solution paralléle locale, ce qui induit une phase transitoire dans les quelques



premiéres stations de calcul en r. Afin de minimiser I'importance de cette phase, il
est important de démarrer les calculs sufisamment en amont de la courbe neutre
non paralléle (a priori inconnue). Langlois et al. [83] illustrent la sensitivité des
résultats PSE a la solution parallele initiale, et démontrent qu'il est également
possible de démarrer le calcul trop loin en amont de la courbe neutre non parallele.
Cette difficulté pourrait étre évitée en utilisant pour le démarrage une solution non

paralléle locale. telle que celle proposée par Boivin [84].

3.2.3.3 Procédure de calcul

Les équations PSE sont résolues par une procédure de marche en espace dans la
direction r. de maniére similaire & la résolution de la couche limite elle-méme. A
chaque station en r, l'équation (3.8) sujette a la normalisation (3.4) est résolue de
fagon itérative. Ceci est illustré par l’algorithme présenté a la figure 3.1. Un estimeé

(1)

initial de a, a;"'. est obtenu soit des conditions initiales (2 j = jo) soit de la valeur

de a aux stations précédentes. Avec ag-p ) fixé. la solution de I'équation (3.8) fournit

~(p+1 )

de nouvelles valeurs des fonctions d’amplitude, ¢; La norme est alors calculée

et sert a définir un nouvel estime de c:

# o alp+l)
[_p+l) _ Cl'(-p, i.\/e(qu ) (3.9)

«a =
J 7 4_2( -(P+l))

Cette procédure est répétée jusqu'a convergence de «;, qui implique NV, = 0. apres

quoi on passe a la station suivante en r.

3.3 Résolution des équations paralléles de stabilité

3.3.1 Discrétisation

Les équations de stabilité paralléles constituant un probléme local, leur résolution

nécessite seulement la discrétisation en y de la couche limite au point de calcul.
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i=h

Cond. initiales 1= estimé
Osij‘—'j,,‘l a:n (-‘i(ll)

o=

fixé "‘|“'“

sol. PSE NP

oui
boucle itérative | Aa;"’" l<g?
non ‘
_{ p=p+1 ]“_(U.:P”=(l;m+daﬂ("”|

boucle de marche en espace

Figure 3.1  Algorithme PSE

Dans le cas présent. cette résolution est effectuée par une méthode de différences
finies. Le maillage utilisé est défini par la relation

_ 2L(f}—- l)ymnx
e = N = ) ymae + 2L(N = 1)

(3.10)

k= 1,2,....N

n =k
ou L est la valeur de y telle que U(L) = U./2, N est le nombre de points utilisés
dans le maillage et ymax est la valeur de y a laquelle on impose les conditions aux
limites extérieures (on utilise Ymax=100, ce qui implique y3,. =1008,, =~ 30d099)-
Cette relation permet d'obtenir un raffinement du maillage pres de la surface et
dans |'épaisseur de la couche limite, la ou les gradients sont les plus importants. De

plus, le maillage du domaine de calcul ainsi formé est uniforme. ce qui permet de

calculer les dérivées en y au second ordre en utilisant des schémas centrés simples:

d_c;') (E’k-e-l - &k—l E’Q

dy |, - 2 dy|,
d%¢ . - s dn 2 $k+l — broy &1
—_— ] — 20k - —_ ‘ 11
dyg . (¢L+l ¢L +¢k 1) (dy k) + 5 dy2 . (3 )




les dérivées de n par rapport a y étant évaluées exactement grace a l’équation (3.10).
Des schémas décentrés de second ordre sont utilisés pour évaluer les dérivées a la
paroi. Un maillage décalé est utilisé pour la fluctuation de pression (évaluée a j +%),
ce qui permet d’éviter de devoir en évaluer la valeur a la paroi. L’Annexe I présente
les équations discrétisées résultant de la substitution des expressions ci-dessus dans

le systéme d’équations paralléles de la stabilité.

3.3.1.1 Calcul des coefficients de courbure

Les coefficients de courbure adimensionnels sont obtenus a l'aide des expressions

suivantes: . .
6-’-’: 2 ()'tl 2
mpy = ECOS g map = —R"'Sl[l M
\ , (3.12)
- 5 5 5. sin de
13 = —0p COSZ - msa; = — SIN £ -
' Jds o ds

ou R est le rayon de courbure dans la direction normale au bord d'attaque et s est
la distance tangente au profil dans cette direction. La dérivée d:z/ds est évaluée
par un schéma amont de premier ordre. On doit préciser que ces relations ont
été développées pour une aile en fleche d’envergure infinie et ne sont donc pas
strictement valides pour une aile de forme quelconque. On considére cependant
qu'elles sont applicables si ’'on définit le rayon de courbure et la distance s dans la
direction conique locale, c’est-a-dire la direction normale a une ligne /c=constante.
On suppose également que q, et J, ne different pas de facon significative de a et 3,
puisque h, et ks ont des valeurs prés de I'unité dans la couche limite. Laburthe [59]

fournit la dérivation détaillée de ces termes de courbure.

3.3.2 Résolution du probleme aux valeurs propres

Les méthodes de résolution globale des problemes aux valeurs propres permettent
d’obtenir le spectre complet des valeurs propres sans nécessiter d’estimés initi-

aux. Ceci constitue un avantage par rapport aux méthodes de résolution locale



qui quant a elles requierent un estimé initial et ne permettent d’obtenir qu’une
valeur propre a la fois. Cependant, pour les fins d’analyse de la stabilité. on ne
retiendra généralement du spectre des valeurs propres que la valeur la plus instable.
L’avantage d’'une méthode de résolution locale réside alors, lorsqu’un estimé initial
de la valeur propre est disponible. en un temps de calcul considérablement réduit
par rapport a une méthode globale. De plus, la résolution du probléme aux valeurs
propres en formulation spatiale est beaucoup plus complexe par une méthode glob-
ale que par une méthode locale. Enfin, alors que la résolution du probleme aux
valeurs propres dans une zone stable ne pose aucun probleme particulier avec une
méthode de résolution locale, les méthodes globales ne donnent pas toujours des
résultats fiables dans une telle situation.

La stratégie adoptée dans ce travail consiste & n'utiliser la méthode globale.
en formulation temporelle, que pour le démarrage du calcul, a la station initiale en
r. Cette résolution globale est faite a I'aide de ['algorithme QZ [85]. Les calculs
subséquents. qu'il s"agisse de I'optimisation de la valeur propre a une station donnée
ou du passage d’une station a une autre, se font par une méthode locale utilisant la
méthode inverse de Rayleigh [4]. En formulation spatiale, une méthode hybride [36]
est utilisée pour passer de la valeur propre temporelle obtenue par la méthode

globale a une valeur propre spatiale.

3.3.3 Procédures de suivi d’instabilités

Deux procédures principales de suivi d’'instabilités sont implantées. soit la max-
imisation non contrainte du taux d’amplification, permettant d’évaluer la plage de
fréquences critiques, et l'optimisation du taux d’amplification a fréquence fixee,
permettant le calcul du facteur n par la méthode enveloppe. Chacune de ces

procédures doit, & partir d’'un estimé initial, déterminer le couple a, 3 répondant a
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'optimisation désirée.

3.3.3.1 Maximisation non contrainte du taux d’amplification

Cette procédure est basée sur la méthode du gradient maximal. Les incréments a
apporter au couple a.3 afin d’atteindre les valeurs pour lesquelles I'amplification

temporelle est maximale sont déterminés a l'aide des relations suivantes:

dw,
Aa = ‘?.f’
I Vaill
dw,
Ad = 8 3.13
T 359
~ 8w,- 2 (')w,- 2
1%l = \l(%-) (%)

Comme la partie imaginaire de la vitesse de groupe varie avec a et J. il s’agit d’une

procédure itérative. De plus. Aa et AJ doivent étre limités, c’est-a-dire que l'on

max ( %ﬂD <e (3.14)

3.3.3.2 Optimisation du taux d’amplification a fréquence fixée

impose
Aa

a |’

Cette procédure comprend deux étapes: on doit d’abord converger sur la fréquence
spécifiée, wPe, puis maximiser le taux d'amplification temporelle le long d’un con-
tour de fréquence constante.

La recherche de la fréquence spécifiée s’effectue dans la direction du gradient

de w, selon:

Aw, = WP —w,

Aa = B ‘?“" (3.15)
|V |2 O

AG = Aw, Ow,

1V 12 98
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Une fois la fréquence spécifiée atteinte, la recherche du taux d’amplification maximal

procede par les incréments suivants:

3 . . Jw,
Na = b [Qe_Quios
IVaill \ 9a 98 S5
Bwr
A8 = -dafe (3.16)
aa

Les incréments Aa et AJ de cette procédure sont également limités de la fagon

définie par |'équation (3.14). L’algorithme correspondant est présenté a la figure 3.2.

On doit également noter que les procédures qui viennent d’étre définies sont de
nature locale, en ce sens qu’elles dépendent de 'estimé initial de a et 3. Si celui-ci
correspond par exemple a une instabilité transversale, les deux procédures converg-

eront fort probablement sur une instabilité transversale, méme si une fluctuation



longitudinale ayant un taux d’amplification plus élevé existe.

3.3.4 Détermination de la trajectoire d'intégration

(’est a ce niveau que réside la principale différence entre une méthode quasi-tridi-
mensionnelle de prédiction de la transition et une méthode pleinement tridimension-
nelle. Sur une aile d’envergure infinie ou conique, la similitude de la couche limite
dans la direction transversale permet l'utilisation d’une seule section en envergure.
et le calcul peut procéder une station a la fois dans la direction de I'écoulement.
Sur une aile quelconque. cette similitude n'existe cependant pas. et il devient donc
nécessaire de définir une procédure de sélection des profils de couche limite a utiliser,
laquelle est basée sur la vitesse de groupe. La figure 3.3 illustre la procédure im-
plantée: a partir d'une station de calcul. le point suivant d'intégration du facteur n
est déterminé en suivant la direction de la vitesse de groupe jusqu'a l'intersection
avec une ligne du maillage de surface. A cet endroit, de nouveaux calculs de sta-
bilité sont effectués, en utilisant les profils de couche limite provenant du point le
plus rapproché dans le maillage. Etant donné que la couche limite varie seulement
lentement d’une section en r ou en : a une autre, |'interpolation des profils au point

exact le long de la trajectoire peut étre évitée.

3.4 Calculs de stabilité automatisés

L’automatisation des calculs de stabilité est réalisée a I’aide de solutions pré-calculées
et tabulées d’une couche limite modele (similaire). De tels schémas pour I'évaluation
rapide des caractéristiques de stabilité d’une couche limite bidimensionnelle incom-
pressible ont déja été proposés par Stock et Degenhart [66], Dini et al. [67], ainsi
que Gaster et Jiang [68], entre autres. Ces méthodes supposent que la couche limite

sur un profil d’aile peut étre bien représentée par des profils similaires de la famille
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Figure 3.3  Trajectoire d’intégration du facteur n

Falkner-Skan (la méthode de Dini et al. utilise aussi des profils de Green modifiés
pour des écoulements séparés). Une procédure de couplage est utilisée pour évaluer
les caractéristiques de stabilité de la couche limite non similaire d'intérét a partir
de celles des couches limites modeles. Le calcul des facteurs n est conduit directe-
ment a partir des caractéristiques de stabilité ainsi obtenues. La présente méthode
est une extension tridimensionnelle compressible de la méthode de Gaster et Jiang.
Une telle méthode exploite le caractere local du probleme aux valeurs propres de
la théorie classique de la stabilité. Cela implique cependant que I'on ne peut tenir
compte des effets non paralléles, qui constituent un probleme non local. [l serait
théoriquement possible d’inclure dans le modele I'influence de la courbure de sur-
face. en ajoutant les coefficients de courbure m,; et mj; aux parametres de la base
de données. Ceci augmenterait cependant considérablement la taille de la base de

données, et c’est pourquoi on a choisi de ne pas considérer les effets de courbure.
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La section suivante présente la couche limite modéle qui est utilisée pour générer

les solutions de stabilité.

3.4.1 Couche limite modele

Afin d’obtenir les caractéristiques de stabilité d'une couche limite tridimensionnelle
compressible. on a choisi d'utiliser une variante du modele de Dewey et Gross (37].
qui consiste essentiellement en une extension compressible de la famille de profils de
Falkner-Skan-Cooke. La figure 3.4 représente l'écoulement modele considéré ainsi

que les systemes de coordonnées utilisés.

ligne de courant
non-visqueuse

Figure 3.4  Couche limite modele sur aile d’envergure infinie

Deux systémes de coordonnées sont utilisés: un systéme global (X.Z.y) et un
systéme local (z.z,y). La direction y est toujours normale a la paroi, tandis que X
et Z (z et z) sont tangents a la paroi. Dans le systeme global, X est normal au bord

d’attaque tandis que dans le systéme local z est orienté selon la ligne de courant a



la frontiere extérieure de la couche limite. Les équations modéles, exprimées dans
le systéme global, sont:

#quantité de mouvement en X:

d [ &F\ Bf \f(df)z_

an \"@?) T [ dn

2o

]' l',‘ \ ’ N 2
t—lkl—lwla—tl—u)y TL:L,J{J -

= !

s

P quantité de mouvement en Z:

d dg dg
— (A= - 3
dn( dn)+ dn 0 (3.18)
Pénergie:
d { db dé 1-Prd df d*f dg
— [\ = = =9 = , t,— 1) ——= —t,) g—=
dq( dn)+Prfd17 al—twdn [/\ (t(cﬂ- l)dr]dn? +(l—¢ )_qd,7
(3.19)
Les variables transformées f.g,8 et \ sont définies comme suit:
U 1%
f=fn)= Edn g=gn) = W
H-H, 24+ W?
= = = = —_— 3.20
T
Pwitw Tﬂw
tandis que les coordonnées transformées £ et n sont:
" pupinl. d Ve [* pd 3.2
E(r)—_[] Pupwl. dz n(rﬁy)-—gg , Py (3.21)

Les conditions limites, en supposant que la paroi est adiabatique. sont données par:

d df
a la paroi f(0) = QL(O) =g(0) = T(O) =0
n n (3.22)
a la frontiere extérieure R;I-(r]e) =g(n.) =0(n.) =1
On suppose de plus que l'écoulement extérieur a la couche limite est isentropique
et donc

H, = constante = Hy = ¢, T (3.23)
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ou T représente la température de stagnation.

On retrouve dans les équations (3.17) a (3.19) cinq paramétres de similitude

qui sont:
X ts
_ gdtfe Ty
T UdET.” ,
[ (2 (3.24)
T3, T 1T,
P H, T,
“TH, Ty

Le parametre .\ est associé au gradient de pression. il s’agit en quelque sorte d'une
forme compressible du parametre de Hartree que l'on retrouve dans la couche limite
de Falkner-Skan. Les effets de compressibilité sont principalement représentés par
o (¢ = 0 pour un écoulement incompressible) tandis que ¢, est relié a ["aspect tridi-
mensionnel de I'écoulement (£, = | pour un écoulement bidimensionnel). On note
que pour un écoulement incompressible avec viscosité constante, les équations (3.17)

et (3.18) prennent la forme des équations de Falkner-Skan-Cooke.

3.4.2 Procédure de couplage

Les parametres physiques de la couche limite modele peuvent étre obtenus a partir

des précédentes définitions des parametres de similitude (équations (3.24)):

. 2

M = (7_1)‘(’1_6) (3.25)
U2 = 2¢,To(0+t, — L)X (3.26)
W2 = 2¢,To(l—t) (3.27)
T. = To(ts—(o+t,— 1)) (3.28)
PR o 0 G V). (3.29)

7"1 ts—(a'i'ta—l)x

Dans ces relations, M., et M. représentent les nombres de Mach reliés & Q- et Q.

(= /U2 + W2), respectivement. Puisque U?, W2 et T. sont des quantités toujours
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positives, les équations (3.26) a (3.28) impliquent certaines restrictions quant aux

valeurs possibles des parametres de similitude:

ty, <1
{o+ts—L)xy>0 (3.30)

ts—(c+t,— L)y >0

Pour effectuer le couplage entre la couche limite modeéle et la couche limite
dont on veut connaitre les caractéristiques de stabilité, on utilise le systeme de
coordonnées local (r.z.y) défini précédemment. Les composantes de vitesse u.w
dans ce systeme s’expriment comme suit:

o = W (U3 't W‘?g)

w L, W, ﬂ
Q. U2+ w2 g dn

|

Tel que mentionné précédemment, une couche limite modele donnée est définie
par cinq parametres de similitude adimensionnels: o, ¢,, t,, A\ et \. Le but de la
procédure de couplage est de déterminer la combinaison de ces parameétres qui pro-
duira une couche limite modele dont les caractéristiques de stabilité sont similaires
a celles de la couche limite réelle d’intérét. On ne considére dans cette étude que des
couches limites adiabatiques: dans ce cas. il n'existe qu’une seule valeur possible de
tw pour une combinaison donnée des quatre autres parametres. Les parametres o et
\ sont obtenus directement des conditions physiques de |’écoulement en inversant

les équations (3.25) et (3.29):

1;—l~'. 12

c = =y (3.31)
(1+252M2) ¢, -1

X = (3.32)

(o +t,— 1) (1+25M2)



La détermination des deux derniers parametres (¢; et A) doit se faire de maniere in-
directe. On exige que certaines propriétés “mesurables” de la couche limite modele
aient la méme valeur que ces propriétés évaluées sur la couche limite d'intérét. Sui-
vant ’approche adoptée pour des écoulements bidimensionnels incompressibles [68],
on choisit comme premiere propriété a reproduire le facteur de forme longitudinal
incompressible, H, . Ceci doit assurer une bonne reproduction du profil de vitesse
longitudinale. La seconde propriété devrait alors étre reliée au profil de vitesse
transversale. Trois quantités ont été considérees, soit le facteur de forme incom-
pressible transversal. ., . la vitesse transversale maximale. wmay et la dérivée a la
paroi de la vitesse transversale. w,,. Les définitions mathématiques de ces divers

parametres sont:

H, = o=

H., = 8

o = bl

R [
8, dw

w o= == —
Q. dn w

L’évaluation des différents critéres liés au profil de vitesse transversale, dont les

résultats sont présentés a la section 4.4.1, a conduit a la sélection de wya« comme
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étant la propriété qui permettait de mieux reproduire les caractéristiques de stabilité

de la couche limite d’intérét.

3.4.3 Base de données des caractéristiques de stabilité

Les taches que I'on veut effectuer avec la base de données sont:

I'identification du type d’instabilité dominant;

I'évaluation de la plage de fréquences critique:

la localisation du point d’inception des instabilités;

'évaluation du facteur n.

Pour mener ces taches a bien. on a besoin de I'information suivante:

e le nombre d’onde et |'orientation de la fluctuation la plus amplifiée. que l'on

note k°P* et P, respectivement:

e la distribution du taux d’amplification spatiale maximal en fonction de la

fréquence. y™2*(w, ).

Dans le cadre de la couche limite modele choisie, ces caractéristiques de sta-
bilité sont des fonctions des quatre parametres de similitude o, , :\ et ¢, ainsi que
du nombre de Reynolds Re; de la couche limite sur ['aile, basé sur la vitesse locale
a I'extérieur de la couche limite, @Q., et I’épaisseur de déplacement incompressible
longitudinale, §,,. D’apres la discussion a la section précédente. ces parametres
de similitude peuvent étre remplacés par quatre parameétres ayant une plus grande
signification physique, soit Mo, M., H;, et wpax. Symboliquement. on peut donc

écrire la dépendance des caractéristiques de stabilité k°P%, y°P* et 4% envers les
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parametres indépendants de la fagon suivante:

kPt = k°P* (Mo, Me, He,, Wimay, Res)

YOoPt = P (M. M., H;,. Whax, Res) (3.33)
.max __ .max/ , ‘ \ .
I{n - h!n (‘“N ;\’[-30~ *“’{e, lqr. » Wmax» RCJ)

Afin de limiter la taille de la base de données, la distribution spectrale de 4™~

est approximée par une fonction cubique de w,:
4P () = awd + bw? +cw, +d (3.34)

La fréquence a laquelle I'amplification est maximale. w2P*. peut facilement étre

obtenue de la relation ci-dessus:

drymax -0
dw,

—b+ v/b? - 3ac
3a

wr a

,opt
bt

2., max

tel que = =6awP +2b<0
du? t
ro|W2oP

d’ol on obtient le taux d’amplification spatiale maximale.

La base de données de caractéristiques de stabilité consiste donc simplement
en une table des valeurs de A°Pt, y)°Pt et v™3* (ce dernier représenté par les coefficients
a, b, c et d) pour un certain nombre de valeurs de M, M., H.,. wma« €t Res. Elle
peut étre représentée de maniere compacte comme suit:

k°P* (Moo, Me, H. . Wmax, Res)
°P* (Moo, Me, Hz,, Whax, Res)
a (M. M., H;,, Wnax, Res)
(3.36)
b (Moo, Me, Hr,, Wmax, Res)
¢ (Meo. M., H;,, Wmax, Res)

d (N[cov N[ee H:n Wmax, ReS)



La température a l'infini amont, T, , (ou la température de stagnation. Tg)
devrait également apparaitre dans les équations (3.36) puisqu’elle est utilisée pour
calculer la viscosité via la relation de Sutherland. Afin de réduire le nombre des
parametres indépendants, il a cependant été décidé de construire la base de données
pour une seule valeur donnée de T,. Ceci ne constitue pas une limitation sérieuse.
puisqu’on s’intéresse surtout a prédire la transition en vol de croisiere. a des altitudes
ou la température. telle que donnée par I'atmosphére standard, est essentiellement
constante. Pour les résultats qui seront présentés a la section 4.4. on a utilié la valeur
T = 215 K. Pour prédire la transition en soufflerie, il suffirait de construire une
base de données différente avec T, correspondant aux conditions d’essai désirées.

Afin de déterminer les plages de valeurs a utiliser pour les parametres in-
dépendants de la base de données (M, M., H;,, twmax et Res). on examine les
valeurs prises par ceux-ci sur deux ailes dans des conditions de vol correspondant a
celles auxquelles on s’intéresse, les ailes ONERA M6 et NASA AMES. La figure 3.5
présente la répartition de H. et wnya. tandis que les plages de M, et Res sont

présentées a la figure 3.6. A partir de ces données, on a sélectionné les plages

suivantes:
0.7 £ M, £ 08
02 < M, £ 20
20 < H, £ 30 (3.37)
0 < wWhpax < 025
500 £ Res < 10000

Les plages de M, et M, correspondent aux conditions de vol typiques d'un avion a
réaction commercial. Il est évident que des plages plus étendues sont nécessaires si
I’'on veut également prédire la transition sur des avions supersoniques ou encore sur

des appareils a turbopropulseurs. Les valeurs limites de H; et wmax ont également
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été dictées par les limites mémes de la couche limite modele. On constate en
effet, a la figure 3.7, que pour des nombres de Mach M., et M. donnés, la couche
limite modeéle n’admet pas de solution pour toutes les combinaisons possibles de
H. et wma. En particulier, on observe que deux groupes de solutions existent.
correspondant a des écoulements accélérés (H,, <2,6) ou décélérés (H, >2.6). et
que la seule solution admissible pour un gradient de pression nul est un écoulement
sans composante transversale (wnax=0 pour H,=2.6). Les valeurs observées sur
les ailes NASA AMES et ONERA M6 démontrent cependant que des écoulements
a gradient de pression longitudinal nul avec composante de vitesse transversale
non nulle sont physiquement possibles. Pour combler ce manque de données. il
a été décidé, apres avoir étudié diverses alternatives. de simplement interpoler les
résultats entre les deux zones. comme si la solution était continue. On a limité le
nombre de Revnolds 2 10 000 méme si des valeurs plus élevées sont atteintes sur
["aile NASA AMES. En effet. ces valeurs élevées correspondent a des régions ou
I'écoulement est sur le point de décoller et ou la solution de couche limite n'est plus
aussi fiable.

Afin de vérifier que I’évolution des caractéristiques de stabilité par rapport
aux parametres de couplage qui est prédite par la couche limite modéle correspond
bien a la réalité physique, on a conduit une étude paramétrique. Celle-ci nous a
également permis d’évaluer l'influence relative de chacun des parametres et d’établir
la discrétisation appropriée des plages de valeurs définies ci-dessus.

Les figures 3.8 a 3.11 présentent les résultats de cette étude. Pour chacun des
parametres M., H_,, Wnax et Re, on a représenté la variation du taux d'amplification
maximal ¥7P* ainsi que de 'orientation et du nombre d’onde correspondants. ¥°P*
et k°P*. La figure 3.8 montre l'influence de la compressibilité, par 1'entremise du

nombre de Mach M,. Tel qu'observé expérimentalement, les effets compressibles
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Figure 3.6  Valeurs de M. et Res sur
les ailes NASA AMES et ONERA M6

sont pratiquement négligeables sur une instabilité transversale (gradient de pression
favorable, A, =2.3). tandis que pour une instabilité longitudinale (gradient adverse.
H. =238), le taux d’amplification diminue avec ['augmentation du nombre de Mach
pendant que l'orientation la plus instable augmente. A la figure 3.9, on constate
bien que l'instabilité dominante change de nature, de transversale a longitudinale,
lorsque le gradient de pression passe de favorable a adverse. Les pointillés indiquent
les zones ou la couche limite modele ne posséde pas de solution, ce qui permet de
constater que l'interpolation proposée respecte les comportements de la solution
dans chacune des régions. L’évolution des caractéristiques de stabilité en fonction
de la vitesse transversale maximale (fig. 3.10) et du nombre de Reynolds (fig. 3.11)
est également conforme aux observations physiques.

Finalement, la figure 3.12 compare, pour trois couches limites similaires avec

gradient de pression favorable, nul et adverse, la distribution spectrale calculée du

taux d’amplification maximale & son approximation par un polynéme du troisieme
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ordre obtenu par la méthode des moindres carrés. On constate que la courbe d’ordre

trois produit une représentation adéquate des résultats calculés.
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Evolution spectrale du taux d’amplification maximale




CHAPITRE 1V

RESULTATS

La premiére moitié de ce chapitre consiste en une étude de l'influence de
divers facteurs physiques sur la stabilité d'un écoulement. A la section 4.l. on
présente d'abord une application compléte des outils de calcul de l'écoulement
moyen et des caractéristiques de stabilité sur l'aile en fleche NASA AMES. en
régime d’écoulement transsonique. Ces résultats sont comparés a ceux provenant
d’une approche quasi-tridimensionnelle, afin d’illustrer 'influence sur la stabilité
des gradients transversaux de l'écoulement moyen. L’'influence des effets non par-
alleles sur la valeur critique du facteur n est ensuite étudiée a la section 4.2. en
considérant deux ailes en fleche d’envergure infinie de 'ONERA. Les équations
PSE incompressibles sont utilisées pour cette étude. Enfin. la section 4.3 présente
les résultats d’une étude des effets de courbure sur les caractéristiques de stabilité
d’écoulements compressibles et incompressibles.

La seconde moitié du chapitre présente les résultats de la méthode automa-
tisée de calcul des caractéristiques de stabilité et de prédiction de la transition. Les
caractéristiques de stabilité ainsi que les facteurs n prédits par la méthode automa-
tisée sont comparés avec les résultats du calcul complet. ainsi qu'avec des mesures
expérimentales de transition sur des ailes d’avions d’affaires de Bombardier. a la
section 4.5. Ceci permet d’établir la variation du facteur n a la transition et de

proposer une corrélation basée sur un nombre de Reynolds local.



4.1 Calculs de stabilité sur des géométries arbitraires en transsonique

La méthode d’analyse de la stabilité décrite aux sections 3.1 et 3.3 a été utilisée pour
prédire la transition sur l'intrados et I'extrados de l'aile en fleche NASA AMES [88].
Afin d'illustrer 'influence des gradients de pression cn envergure, ces tésultats sent
comparés a ceux provenant d'une analyse ou l'on a assumé que |'écoulement était
localement conique dans chaque section en envergure. L’aile NASA AMES est
représentative de géométries réelles que ’on peut retrouver sur des avions commer-
ciaux. Elle est composée de deux sections: la section interne a une fleche au bord
d’attaque de 36° et de 3.6° au bord de fuite, tandis que les angles de fleche de la
section externe sont de 27° et 17° respectivement, au bord d’attaque et au bord
de fuite. Le profil d’aile ainsi que l'angle de gauchissement varient en envergure.
Les calculs ont été conduits pour les conditions suivantes: M,,=0,833. a=1.75° et
Re.=14,3-10%. Le nombre de Reynolds est basé sur une corde moyenne de 2.42 m

(correspondant a un avion de type Challenger ou Regional Jet) et les conditions

atmospheriques standard a une altitude de croisiere de 11 000 m.

4.1.1 Ecoulement non visqueux

La distribution de pression a la surface de ’aile a été obtenue en utilisant la
méthode de résolution des équations d’Euler décrite en section 3.1.1 sur un maillage
de 121 x 31 x 48 points. La distribution du coefficient de pression a l'intrados et a
Pextrados de l’aile est présentée a la figure 4.1. On peut remarquer que le champ de
pression sur cette aile n’est pas du tout conique: on observe en effet des gradients de
pression en envergure significatifs sur la section interne. On remarquera également
la présence d’un choc fort sur 'extrados, & une courte distance en amont du bord

de fuite.
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Figure 4.1  Aile NASA AMES: Distribution de pression a la surface

4.1.2 Couche limite

La figure 4.2 présente les profils longitudinaux et transversaux de vitesse dans la
couche limite a trois positions en r (direction de I’écoulement a 'infini amont) dans
la section a 17.2% de 'envergure. Afin d’apprécier l'importance des gradients de
pression en envergure, les résultats tridimensionnels sont comparés a des solutions
basées sur I’hypothése d’écoulement conique telles qu'utilisées précédemment [89.
86]. Pour obtenir celles-ci, on calcule d’abord le champ de vitesse a la surface par
intégration des équations d’Euler a la surface, simplifiées par |'hypothése d’écoulement
conique. Ces vitesses sont ensuite utilisées comme conditions aux limites dans la
résolution des équations coniques de la couche limite. La figure 4.2 permet de con-
stater qu’il existe des différences significatives entre les deux solutions, et que ces
différences deviennent de plus en plus importantes lorsqu’on se déplace vers ['aval.
On peut clairement voir, figure 4.3, que les vitesses a la frontiere de la couche limite
calculées a I'aide des équations d’Euler coniques de surface different, principalement

en orientation, de celles provenant de la solution non visqueuse tridimensionnelle.



Les différences au niveau des profils de couche limite sont surtout reliées au calcul
du champ de vitesse a la surface plutot qu’a celui de la couche limite elle-méme.
Cette conclusion a été vérifiée en conduisant un calcul de couche limite tridimen-
sionnel avec en entrée le champ de vitesse obtenu a partir des équations d'Euler
de surface coniques: les profils ainsi obtenus étaient essentiellement identiques aux

solutions purement coniques de la figure 4.2.
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Figure 4.2  Aile NASA AMES: Profils de couche limite, z/6=17.2%

4.1.3 Caractéristiques locales de stabilité

La détermination des caractéristiques locales de stabilité en un certain nombre
de points sur l'aile constitue la premiére étape du processus de prédiction de la

transition. La figure 4.4 illustre ainsi la plage d’ondes instables sur l'aile NASA
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Aile NASA AMES
M_=0833 a=1,75°

Figure 4.3  Aile NASA AMES: Distribution de vitesse en surface, z/b=17.2%

AMES a r/c = 2% et 20% dans la section & 17,2% en envergure. Dans cette
figure, et les semblables qui seront présentées par la suite. les différents tons de
gris correspondent au taux d’amplification temporelle adimensionnel (w;) de 'onde
ayant une orientation ¢ (abscisse) et un nombre d’onde adimensionnel & (ordonnée)
tandis que les lignes numérotées indiquent sa fréquence adimensionnelle (w,). Cette
représentation graphique permet de visualiser les mécanismes physiques d’instabilité
existants et est utile dans la sélection des fréquences a analyser. Ainsi, pres du
bord d’attaque de I’aile, la figure 4.4a indique que les seules les ondes transversales
seront amplifiées: les orientations instables sont comprises entre 50° et 95° et un
seul maximum d’amplification est observé, a ¥ = 80°, £k=0,45.

En aval du bord d’attaque, le gradient de pression devient défavorable et
des ondes longitudinales (ou mixtes) peuvent également étre amplifiées, tel que

démontré par la figure 4.4b. On observe alors la présence de plusieurs maxima
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d’amplification. Dans le cas présent, un de ces maxima, & ¥ = 87°. k= 0.53, est
relié a I'instabilité transversale, tandis que les deux autres, a ¢ = 35°.A=0.15 et

¥ = —65°, k=0,25, sont de nature longitudinale (ondes obliques).

4.1.4 Sélection des fréquences

La sélection des fréquences a analyser est basée sur I’évolution des maxima locaux
d’amplification. Une procédure de maximisation de w; dans [’espace a — 3, telle
que décrite a la section 3.3.3.1, est utilisée pour suivre chacun des maxima depuis
son apparition jusqu’a son éventuelle disparition. On obtient ainsi I’évolution de la
fréquence associée a |'amplification maximale ainsi que d’autres quantités d’intérét
comme son orientation et sa longueur d’onde. La figure 4.5 présente les résultats
d’un tel suivi dans la section a z/b6=17,2% de l'aile NASA AMES. On constate que
les fréquences les plus amplifiées se retrouvent entre 2 et 8 kHz. En répétant cette

procédure pour quelques autres sections en envergure, on trouve que cette plage de



fréquences critique est la méme partout sur {’aile.
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4.1.5 Prédiction de la transition

En calculant le facteur n pour quelques valeurs de fréquence a I'intérieur de la plage
critique déterminée ci-dessus, on peut déterminer quelle fréquence atteint le plus
rapidement le facteur n critique. Aux niveaux de faible turbulence atmosphérique
correspondant aux conditions de vol, une valeur typique du facteur n a la transition,
n., de 15 a été observée [13], ce qui, a /b=0,172, correspond a une fréquence
critique de 5 kHz. Pour les fins de I'exercice présent, ot I'on veut comparer les
résultats coniques aux résultats tridimensionnels complets, on pourra se contenter
de n’utiliser que cette fréquence pour toutes les sections en envergure de l’aile. Pour
une analyse compléte de la transition et une corrélation du facteur n critique avec
des résultats expérimentaux, il est cependant nécessaire de calculer le facteur n pour

une gamme de fréquences a 'intérieur de la plage critique pour chaque section en
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Figure 4.6  Aile NASA AMES: Facteur n - Solution tridimensionnelle
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Figure 4.7  Aile NASA AMES: Facteur n - Solution conique locale

envergure, tel qu'il est fait a la section 4.5.

Les contours du facteur n pour une fréquence de 5 kHz sont présentés a la fig-
ure 4.6. La majeure partie de la croissance du facteur n depuis le bord d’attaque est
causée par des instabilités transversales, bien que des instabilités de nature mixte
transversale/longitudinale jouent également un réle important sur la section externe
de I'aile, devenant dominantes a environ 10% de la corde. Il est intéressant de noter
'influence de la jonction entre les deux sections de l'aile, o un maximum local
du facteur n peut étre observé & l'extrados. Ce maximum n’est pas présent dans

les résultats obtenus par la méthode conique locale, comme on peut le constater



sur la figure 4.7. Les niveaux d’amplification prédits par la méthode conique sont
également considérablement différents de ceux prédits par la solution tridimension-
nelle, celle-ci produisant des facteurs n plus bas sur la section interne de l'aile et
plus élevés sur sa section externe.

La figure 4.8a présente le front de transition basé sur n., = 13, pour les
calculs tridimensionnels et coniques. En se basant sur les résultats de l'analyse
conique locale, on pourrait conclure que I’écoulement va demeurer laminaire. a tout
le moins jusqu'au choc. sur la majeure partie de la section externe de I'extrados
de l'aile. puisque le facteur n dans cette région demeure inférieur a 15. C'est ce
qui explique le soudain recul du front de transition a la jonction. Les résultats
tridimenstonnels prédisent aussi un facteur n au choc inférieur a 15 sur une certaine
partie de la section externe, mais ils indiquent tout de méme un front de transition
continu de I'emplanture au bout de l'aile, ce qui correspond plus a ce a quoi on peut
s'attendre physiquement. Le déplacement vers l'aval du front de transition le long
de l'envergure est une conséquence de la diminution du nombre de Reynolds local. et
se produit quelle que soit la valeur considérée pour n... La figure 4.8b montre que les
différences entre les deux solutions sont les plus importantes a 'extrados de [aile,
12 ol les gradients de pression transversaux sont également les plus importants.
Méme si ces gradients sont plus élevés sur la section interne de l’aile, les prédictions
de transitions different le plus sur la section externe. On peut donc conclure que
I'approche conique traite les deux sections de l'aile comme s'il s'agissait de deux
ailes différentes. sans aucun lien, alors que |'approche tridimensionnelle permet
3 l'influence de ’écoulement sur la partie interne de l'aile d’étre ressentie sur la

stabilité de |’écoulement sur la partie externe.
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Figure 4.8a  Aile NASA AMES: Front de transition (n=15. f=5.0 kHz)
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Figure 4.8b  Aile NASA AMES: Position de la transition (n=15, f=5,0 kHz)
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4.2 Effets non paralléles

Afin d'illustrer I'influence des effets non paralléles sur la prédiction de la transition.
des calculs ont été effectué sur deux ailes en fleche d’envergure infinie. La premiere
a un profil ONERA D, un angle de fleche de 60° et une incidence de --{° tandis
que la seconde a un profil AFVD 82. une fleche de 49° et une incidence de -2°.
On présente aux figures 4.9 et 4.10 la distribution de vitesse (composante normale
au bord d’attaque) a ’extrados de chacune de ces ailes. On peut en déduire que
les instabilités les plus importantes seront de nature longitudinale pour des faibles
vitesses de ’écoulement amont. mais que des instabilités transversales deviendront
de plus en plus importantes au fur et a mesure que la vitesse augmentera.

La stabilité de I'écoulement sur ces ailes a été étudiée expérimentalement a
’ONERA par Arnal et Juillen [90]. Les résultats de cette étude incluent des mesures
de la position de la transition. Ceci nous a permis de corréler les résultats obtenus

en théorie paralléle (en utilisant a la fois les stratégies enveloppe et 3; constant) et
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non parallele. Pour obtenir les résultats paralléles, on a utilisé le code COCIP [91]
développé a 'ONERA. Les résultats de cette corrélation sont présentés dans les
tableaux 4.1 a 4.3. Le tableau 4.1 présente les valeurs du facteur n a la position
expérimentale de transition tandis que les tableaux 4.2 et 4.3 indiquent respective-
ment la fréquence critique et 'orientation de la fluctuation (¢) a la transition. Les
figures 4.11 a 4.13 présentent des exemples typiques de résultats a partir desquels le
tableau 4.1 a été construit. Pour la méthode parallele (OS) avec stratégie enveloppe
(figure 4.11). chaque courbe correspond & une fréquence différente. tandis qu’avec
la stratégie a J7 constant. en théorie paralléle ou non paralléle. chaque courbe des
figures 4.12 et 4.13 représente une fréquence et un nombre d’onde selon I'envergure
spécifiques. On trouvera dans la référence [92] une présentation plus détaillée de
ces résultats.

Le tableau 4.3 indique que les instabilités longitudinales sont les plus impor-
tantes sur l'aile ONERA D lorsque la vitesse de |'écoulement amont est de 50 m/s.
Les valeurs du facteur n a la position expérimentale de transition. tableau 4.1.
montrent clairement que les effets non paralléles sont négligeables dans ce cas: la
valeur de n,. déterminée par |'approche OS a 37 constant se trouve a ['intérieur de
la plage de valeurs que l'on obtient par les PSE en considérant différentes ampli-
tudes. On note également que |'approche OS enveloppe produit une valeur de n,
considérablement plus élevée que celle obtenue par les deux approches a 3 cons-
tant. Que l'on inclue ou non les effets non paralléles et quelle que soit la stratégie
d’intégration, la fréquence critique est toujours la méme pour ce cas. soit 1000 Hz
(tableau 4.2).

A Q. = 65 et 80 m/s. la fluctuation la plus instable n'est ni purement lon-
gitudinale ni transversale, et les effets non paralléles sont plus importants et du

méme ordre de grandeur pour les deux vitesses. II est intéressant de noter au
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Tableau 4.1 Facteur n a la transition
i ONERA D {60,-4) | AFVD 82 (49,-2) |
Q=50 m/s | Qx=65 m/s | Q=80 m/s @>=85 m/s
2 [c=095 | I4/c=0,62 | z,/c=0,35 I /c=0.22
OS enveloppe 12,8 3.4 5.8 94
OS 3 constant 8.5 5,4 4.0 9.2
PSE — 4. 9.0 6.9 5,7 11.9
PSE — A4, 3.8 6.9 5.3 2.0
PSE — A, 3.2 6.6 3.1 1.0
Tableau 4.2  Fréquence critique (Hz)

ONERA D (60.-4) AFVD 82 (49.-2)
@x=50 m/s | Q=65 m/s | Q=80 m/s Q=35 m/s
I [c=095 | .. /c=0,62 T /c=0.35 Iy [c=0.22
OS enveloppe 1000 1400 3250 5000
OS 37 constant 1000 1750 3000 4000
PSE — 4. 1000 1750 1000 5000
PSE — 4, 1000 1750 1000 5000
PSE — A, 1000 1500 1000 5000

Tableau 4.3  Orientation 2 la transition (°)

ONERA D (60,-4) AFVD 82 (49.-2)
Q=50 m/s | Q=65 m/s | Q=80 m/s R~=385 m/s
I [¢=095 | r1y./c=0,62 .1?:,/2_:_0,35 Iy [c=0.22,
OS enveloppe 25 25 31 72
OS 3 constant 16 44 49 82
PSE — A. 14 33 34 8
PSE — 4, 11 53 84 8
PSE — Ay 13 61 84 8




tableau 4.3 que pour @ = 80 m/s l'inclusion des effets non paralléles provoque un
changement de l'orientation de I'instabilité dominante, d'une instabilité mixte a une
instabilité purement transversale. Ce changement est accompagné d’une diminu-
tion de la fréquence critique de 3000 a 1000 Hz. tel qu'indiqué au tableau 4.2. La
figure 4.14 montre que des instabilités transversales sont présentes dans les résultats
paralléles (elles produisent le maximum de n a x/c ~0,05), mais celles-ci sont rapi-
dement amorties et ne jouent plus aucun rdle en aval, quand intervient la transition.
L'inclusion des effets non paralleles résulte en un renforcement de ces instabilités
transversales pour toutes les fréquences, tel que démontré par les figures 4.15 et 4.16.
Aux fréquences élevées, cependant. les instabilités transversales sont toujours amor-
ties et masquées par les instabilités longitudinales a la position de transition. Aux
fréquences plus basses. par contre. elles maintiennent des taux éleves d'amplification
et deviennent dominantes. Dans un cas comme celui-ci, deux maxima peuvent étre
observés dans le spectre de fluctuations a une position donnée, I'un correspondant
a une instabilité longitudinale (f=3000 Hz) et ['autre a une instabilité transversale
(f=1000 Hz).

Pour ce qui est de l'aile AFVD 82, le tableau 4.3 indique que la transition
est causée par une instabilité transversale que l'on considére ou non les effets non
paralleles. Ces effets sont tres forts: le tableau 4.1 montre qu'ils provoquent une
augmentation du facteur n a la transition approximativement égale a 2.5. Contraire-
ment aux résultats précédents, et & ce qui est généralement observé, la méthode en-
veloppe produit un facteur n & la transition trés prés de celui obtenu par la méthode
OS avec la stratégie 37 constant.

Les résultats présentés dans cette section indiquent que si les effets non paral-
leles sont négligeables sur des instabilités longitudinales ils sont par contre signifi-

catifs sur des instabilités mixtes longitudinales/transversales et peuvent méme étre
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trés forts sur des instabilités transversales pures. Contrairement aux effets de cour-
bure (voir section suivante), 'influence des effets non paralléles est déstabilisatrice.
L'inclusion des effets non paralléles peut parfois résulter en un changement de na-
ture de l'instabilité dominante (longitudinale ou mixte a transversale) et en une
diminution de la fréquence critique. On doit cependant noter que l'inclusion des
effets non paralléles n’améne pas d’amélioration en ce qui concerne |'uniformité du

facteur n critique.

4.3 Effets de courbure

4.3.1 Validation

Afin de valider I'implantation des termes de courbure de surface dans le code de cal-
cul de la stabilité, des calculs de transition ont été effectués sur une aile d’envergure
infinie ayant une fleche de 30° et un profil NACA 0012. L’angle d’attaque est de
2°, et deux nombres de Reynolds sont considérés, 10-10% et 20-10°. On considere
que l'écoulement est incompressible. Ces conditions ont été sélectionnées afin de
pouvoir effectuer une comparaison avec des résultats publiés par Cebeci et al. [46].
La distribution de vitesse a la surface, figure 4.17, a été obtenue en utilisant une
méthode de panneaux [93] tandis que le code MAIN [94] a servi a produire les
profils de couche limite. En raison du gradient de pression favorable. on s'attend
a ne trouver que des instabilités transversales pour s/c < 0,05. La ou le gradient
de pression est défavorable, par contre, (s/c > 0,05), les instabilités longitudinales
devraient étre dominantes.

La croissance du facteur n pour Re = 10-10° est présentée a la figure 4.18.
Le trait plein représente les résultats sans courbure tandis que les résultats avec
courbure de surface sont représentés par la ligne en traits interrompus. Sans effets

de courbure, une fluctuation transversale devient instable peu apreés la ligne d’arrét
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Figure 4.17  Aile infinie avec profil NACA 0012: Distribution de vitesse

(s/c = 0.01) et continue & croitre jusqu'a s/c & 0,06. A cet endroit. une instabilité
longitudinale est plus instable. et la croissance subséquente du facteur n est donc
associée a des ondes longitudinales. Lorsqu’on inclut les effets de courbure de sur-
face, les fluctuations transversales sont completement amorties. La croissance du
facteur n débute seulement a s/c = 0,06. oi l'amplification provient d’instabilités
longitudinales. On constate également que le taux de croissance des ondes longitudi-
nales n’est pas affecté par 'inclusion des effets de courbure. La figure 4.18 présente
également (symboles) les résultats des calculs effectués par Cebeci et al. [46]. Les
résultats de SCOLIC sont en trés bon accord avec ceux de Cebeci et al. en ce qui
concerne l'origine et le taux d’amplification des instabilités transversales. Cebeci
et al. prédisent également un amortissement total de l'instabilité transversale da
aux effets de courbure, d’ott un bon accord avec les résultats présents au niveau de
I'origine de I'instabilité longitudinale. Cependant, des différences significatives sont
observées en ce qui concerne le taux de croissance des instabilités longitudinales,

avec et sans effets de courbure. On remarquera que les résultats de Cebeci et al.
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semblent indiquer une certaine influence des effets de courbure sur l'instabilité lon-
gitudinale. Les mémes comparaisons sont présentées a la figure 4.19 pour le nombre
de Reynolds plus €levé. Pour ce cas, |'accord est treés bon, méme en ce qui concerne
le taux de croissance des instabilités longitudinales. Pour ce nombre de Reynolds
élevé. les fluctuations transversales sont stabilisées mais pas compléetement amor-
ties. En conséquence, le point d’origine est le méme que l'on inclue ou non les effets
de courbure.

Globalement, l'accord entre les résultats présents et ceux de Cebeci et al. est
plutét bon. considérant que la référence (46] ne précisait pas les fréquences utilisées
dans le calcul du facteur n. Pour les calculs avec SCOLIC, on a utilisé la procédure
de détermination des fréquences critiques déja mentionnée. en effectuant les calculs
avec les termes de courbure. La méme fréquence a été utilisée pour les calculs sans

courbure, puisqu’il semble que ce soit la procédure adoptée par Cebeci et al.
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4.3.2 Application a des écoulements compressibles

Les résultats présentés dans cette section servent a illustrer 'influence de la courbure
sur la prédiction de la transition dans des écoulements compressibles. Tel que
mentionné précédemment (section 2.1.4, page 39), il n'existe pas de justification
physique évidente pour l'inclusion des termes de courbure des lignes de courant.
On désire ici présenter 'importance relative de ces termes par rapport aux termes
de courbure de surface pour des écoulements compressibles. Une analyse similaire,
mais pour des écoulements incompressibles. a déja été présentée par Cebeci et al.
[44].

On utilisera pour cette analyse deux ailes en fleche d'envergure infinie. différant
seulement quant au profil supercritique utilisé, et pour lesquelles des résultats sans
courbure ont déja été obtenus. L'angle de fleche est de 25° et les conditions d'opé-
ration sont comme suit: M., = 0.853, Re, = 11-10¢ et C, = 0,40. Les distributions
de pression a l'extrados de chacune de ces ailes sont présentées a la figure 4.20. Sur
Vaile #1, le gradient de pression favorable s'étend jusqu'a x/c =0,60. Ceci devrait
empécher une amplification importante des instabilités longitudinales. Cependant,
la combinaison du fort gradient de pression pres du bord d’attaque et de I'angle de
fleche produira un écoulement transversal important dans la couche limite, ce qui
devrait conduire a une croissance importante d’instabilités transversales. L aile #2
présente elle aussi un fort gradient de pression favorable prés du bord d’attaque,
mais celui-ci est rapidement suivi d’un gradient de pression adverse. On peut donc
s’attendre & ce que les instabilités longitudinales et transversales soient également
importantes.

Contrairement & la procédure adoptée pour les cas de validation, on a main-
tenant déterminé la fréquence critique de fagon indépendante pour les calculs avec

et sans courbure. Sur l'aile #1, il s’avere que la fréquence critique ne varie pas
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selon que l'on inclue ou non les effets de courbure. et est égale a 3.0 kHz. Pour ce
qui est de l'aile #2, la fréquence critique pour les calculs avec courbure est de 20%
inférieure a celle obtenue lorsque la courbure est négligée (4.0 kHz vs. 5.0 kHz).
La figure 4.21 présente quatre résultats de calcul du facteur n sur l'aile #1. La
ligne pleine épaisse correspond a la solution sans effets de courbure [89]. Les lignes
minces en trait plein et en traits interrompus représentent les résultats obtenus en
introduisant seulement la courbure de la surface (les termes comprenant m; et
m32) en utilisant, respectivement, s = 0 et ¢ = ¢.. On a voulu ainsi démontrer que
lorsque les effets de courbure des lignes de courant étaient négligés. la solution était
essentiellement indépendante du repére choisi. Les légeres différences observées
sont dues a la rotation de 'écoulement laminaire moyen dans la direction appro-
priée (c’est-a-dire £ = 0 ou ¢ = ¢.). Enfin, la ligne pointillée représente les résultats

obtenus lorsque tous les termes de courbure sont inclus. On constate clairement que



95

Aile d’envergure infinie #1 Aile d’envergure infinie #2
A=25" A =25
M_=0,855 C, =040 M_=0,855 C =040

I2F Re =11.0-10° / 12F Re =11,0-10°

T T T T T

f=3.0kHz —————— sans courbure

courh de eprface e =M

= — = = courb. de surface (e = y.)
toutes coutb. (e = y,)

n
T

"y

sans ¢
courb. de surface (€ = ,)
toutes courb. (£ = y,)

(8]

" " " . — Z - N " N N i s ol ]
0 o 0.2 0.3 0.3 0.5 0% 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5

Figure 4.21  Aile infinie #1: Facteur Figure 4.22  Alle infinie #2: Facteur
n n

la courbure de surface a une influence stabilisatrice sur les fluctuations transver-
sales. Pour r/c > 0.20. le rayon de courbure du profil est beaucoup plus grand que
I'épaisseur de la couche limite. et I'influence de la courbure sur le taux de crois-
sance des instabilités longitudinales est tres faible dans cette région. Les termes
de courbure des lignes de courant n'ont qu'une faible influence déstabilisatrice, qui
est négligeable par rapport a la forte influence stabilisatrice de la courbure de sur-
face. Ce comportement est identique & celui observé par Cebeci et al. [44] pour des
écoulements incompressibles.

La figure 4.22 présente les mémes résultats pour l'aile #2. Les tendances sont
les mémes que celles observées sur l'aile #1: |'effet stabilisateur de la courbure
de surface est trés prononcé tandis la courbure des lignes de courant a un effet
déstabilisateur relativement négligeable.

Tel que mentionné ci-haut, !'influence plus forte des termes de courbure sur

les instabilités transversales est liée en partie a ce que celles-ci apparaissent pres
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du bord d’attaque. ou le rayon de courbure est le plus faible, tandis que les in-
stabilités longitudinales apparaissent généralement dans des régions ou le profil est
relativement plat. Cependant, les diagrammes de stabilité a r/c=0.20 sur laile
#1, figure 4.23. permettent de constater qu’il s’agit bien également d’une influ-
ence sélective. Lorsqu'on néglige les termes de courbure. trois maxima locaux
d’instabilité sont présents. L'inclusion des effets de courbure de surface résulte
en la disparition totale du maximum correspondant a une fluctuation transversale.
tandis que les maxima liés a des fluctuations longitudinales ne sont pas du tout

affectés.

4.4 Calculs de stabilité automatisés

Les résultats présentés aux sections précédentes ont permis de dégager certaines
conclusions quant aux influences sur la stabilité de certaines propriétés physiques
des écoulements, lesquelles ont influencé les choix faits dans la conception de la
méthode automatisée de calcul de la stabilité. On a d’abord démontré I'importance
des gradients transversaux de 'écoulement moyen, et donc la nécessité d’utiliser des
méthodes de calcul pleinement tridimensionnelles. particulierement en ce qui a trait
au calcul du fluide parfait et de la couche limite. L étude des effets non paralleles et
de courbure a permis de constater que ceux-ci avaient une influence respectivement
déstabilistrice ou stabilisatrice plus ou moins forte selon I'écoulement. Cependant,
on a également pu observer que l'inclusion des effets non paralleles dans l’analyse
de stabilité ne résultait pas en une diminution de la variation du facteur n a la
transition. Les mémes conclusions peuvent étre tirées pour les effets de courbure,
selon les résultats qui seront présentés & la section 4.5 (voir également [95]). Ces ob-
servations justifient la non-inclusion des effets non paralléles et de courbure dans la

base de données de caractéristiques de stabilité utilisée pour les calculs automatisés.
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Tableau 4.4 Cas #1: Parametres de couplage

CL couplage
exacte | Wmax | H., | wl
¢, | — 09271 09277 0,978
A — ] 0,310 | 0,310 | 0,310
H, | 24101 2410 2410 ] 2,381
H. |-22,73]-22,73[-22,73 [ -28,57
Wmax | -0,060 | -0,060 | -0.060 | -0,045
w', | -0.102 [-0.131 | -0,131 [ -0,102
Z= | 1,188 ] 1190 | 1.190 | 1.190

4.4.1 Validation du modeéle de couche limite

On veut d’abord démontrer la capacité de la couche limite modele décrite a la
section 3.4.1 d'estimer adéquatement les caractéristiques de stabilité de la couche
limite réelle sur une aile. Pour ce faire, trois cas test sont considérés pour lesquels
on comparera les caractéristiques de stabilité calculées sur la couche limite réelle a
celles obtenues avec les profils de couche limite modele qui auront été sélectionnés
a l'aide des différents parametres de couplage présentés. Les profils réels sur laile
ont été obtenus par la méthode de caractéristiques de Houdeville et al. [81]. Dans

la discussion qui suit, on référera a ces profils comme étant les profils “exacts”.

4.4.1.1 Ecoulement accéléré

Pour le premier cas, on utilise 'aile en fleche d’envergure infinie #2 présentée a la
section 4.3.2, avec M, ,=0,855. La figure 4.24 montre les profils de couche limite
exacts sur l'aile dans une région ol existe un fort gradient de pression favorable.
On présente aussi sur la méme figure les profils de couche limite modeles obtenus

en couplant H, et I'une des quantités suivantes: H.,, Wpax Ou w;,. Le tableau 4.4

2

résume les valeurs de ces parametres.
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Afin de vérifier la pertinence d’utiliser I'équation (3.32) pour déterminer le
parametre \ directement a partir du nombre de Mach local exact, on a calculé les
couches limites modeéles correspondant a plusieurs valeurs de y. On a ainsi constaté
que la solution modele pour laquelle la valeur exacte de T, est reproduite est bien
celle pour laquelle M, correspond a la valeur exacte.

La reproduction des profils exacts est excellente pour la vitesse longitudinale
et la température. mais on observe des différences plus significatives pour le profil de
vitesse transversale. principalement en ce qui concerne la position en y du maximum
de vitesse. Cette distance semble étre indépendante du parametre de couplage
utilisé. En fait. des tests ont indiqué qu’elle dépend surtout de \. lequel est relié
au facteur de forme longitudinal f.,.

Les caractéristiques de stabilité calculées avec la couche limite exacte sont
présentées a la figure 4.25. Sur cette figure. les tons de gris représentent le taux
d’amplification temporelle (w;) de la fluctuation, tandis que les lignes numeérotées
indiquent sa fréquence (w.). On note la présence d'un seul maximum local d’am-
plification correspondant a une instabilité transversale, caractéristique d’un profil
longitudinal sans point d'inflexion. La figure 4.26 présente les caractéristiques de
stabilité des couches limites modeles de la figure 4.24.

On observe un accord global assez bon entre les caractéristiques de stabilité
exactes et modéles. La position de |'instabilité transversale maximum (i.e. son nom-
bre d’onde et son orientation) est bien reproduite par les couches limites modeles.
avec cependant des taux d’amplification plus bas, particuliéerement pour le couplage
utilisant w,.

Pour étre utilisée dans le calcul du facteur n, la couche limite modeéle doit
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Figure 4.24  Cas #1: Profils de couche limite

pouvoir offrir une bonne représentation de la variation du taux d’amplification ma-
ximum, ainsi que de 'orientation et du nombre d'onde qui lui sont associés. en fonc-
tion de la fréquence. La figure 4.27 présente ces évolutions pour les couches limites
exactes et modeles & I’étude. On constate (figure 4.27a) que la couche limite modele
obtenue par couplage de wmax posséde un taux d’amplification inférieur a celui de
la solution exacte pour les fréquences inférieurs & 0,03. Son taux d’amplification
maximum est «™*=0.0037 a une fréquence w,=0,02, en comparaison d'une ampli-
fication maximum de 0,0042 & w,=0,015 pour la couche limite exacte. Au-dessus

de w,.=0,03, le taux d’amplification de la couche limite modele devient supérieur
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Figure 4.26  Cas #1: Diagrammes de stabilité — CL modeles

au taux exact. L’amplification neutre est atteinte & w, =~ 0,073 pour la couche
limite modéle comparativement a environ 0,059 pour la couche limite exacte. Les
taux d’amplification de la couche limite obtenue par couplage de w), sont significa-
tivement plus bas que ceux de la couche limite exacte pour tout le domaine des
fréquences instables (w™*=0,0022 & w,=0,02, w;=0 a w,=0,055). La figure 4.27b
montre que l'orientation de I'instabilité la plus instable de méme que son nombre

d’onde sont bien prédits par les deux solutions modeles considérées.
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4.4.1.2 Ecoulement modérément décéléré

Pour le second cas test, on considére une couche limite dans une région de gradient
de pression adverse modéré sur l'aile NASA AMES a M,=0.833. La figure 4.28
présente la couche limite exacte sur l'aile ainsi que les solutions modéles obtenues
par les trois méthodes de couplage. Les parameétres de couplage sont présentés
dans le tableau 4.5. Comme pour le cas précédent, on constate que les profils de
température et de vitesse longitudinale, qui cette fois posséde un point d’inflexion,
sont en accord presque parfait mais que des différences significatives existent pour
le profil de vitesse transversale. Le couplage utilisant la dérivée a2 la paroi produit
une vitesse transversale maximum environ 4 fois plus petite que la solution exacte.
Les résultats basés sur le facteur de forme et la vitesse transversale maximum sont
trés pres I'un de l'autre, mais leur maximum est beaucoup plus prés de la paroi
que celui du profil exact. On note que la couche limite exacte posséde deux points

d’inflexion dans son profil transversal tandis que les couches limites modeles n’en
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Tableau 4.5 Cas #2: Parametres de couplage

CL couplage
exacte | wmax | Hi; | wl, N
[¢t, | — 0940 0,944 ] 0,996 |
A — |-0,057 | -0,057 | -0,057 |

H. | 2,660 | 2,660 | 2,660 | 2.674
H. |-9091 {-83,33 | -9091 | -333.3

Wmax | -0,016 | -0.016 | -0,015 | -0,004
w, | -0,010 | -0,036 | -0,035 | -0,010

—% 1.286 | 1.287 | 1,287 | 1.287

ont toutes qu un.

On présente ensuite, figures 4.29 et 4.30, les diagrammes de stabilité obtenus
pour la couche limite exacte et les solutions modeles avec couplage de wmax €t
w',. Les résultats pour le couplage avec H. devraient étre similaires a ceux du
couplage utilisant la vitesse maximum. La figure 4.29 montre que trois maxima
locaux d’amplification sont présents, ce qui est tvpique d'une région de gradient de
pression adverse modéré. Les niveaux d'amplification les plus élevés se retrouvent
aux environs de ¥ = —50°. On s’attend cependant & ce que la portion la plus
significative du diagramme, pour fins de prédiction de la transition. soit celle autour
de ¥ = 50°. En effet. la croissance des instabilités sur une aile débute normalement
prés du bord d’attaque avec des ondes transversales (¢' =~ 90°). Lorsque les ondes se
propagent vers I’amont et que |'instabilité transversale est progressivement amortie.
il semble logique d'utiliser dans le calcul du facteur n le maximum longitudinal
dont l’orientation est la plus proche de ['orientation originale de la fluctuation.
Les solutions modeles présentent seulement deux maxima, le maximum transversal
étant absent.

L’évolution du taux d’amplification maximum ainsi que de l'orientation et du
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Figure 4.28 Cas #2: Profils de couche limite

nombre d'onde associés est présentée a la figure 4.31. On ne considére ici que les
instabilités transversale (branche (1)) et longitudinale avec ¢ > 0 (branche (2)).
Pour les fréquences inférieures a 0.025, 'amplification maximum pour la couche
limite exacte est causée par une fluctuation transversale. La figure 4.31b mon-
tre qu'aux basses fréquences la direction la plus instable prédite par les solutions
modeles tend vers 90°, mais cette instabilité est toujours reliée au maximum local
longitudinal et I’équivalent de la branche (1) de la solution exacte n’est pas présent
dans les solutions modeéles. Le maximum d’amplification se produit a w, ~0,05

pour la couche limite exacte et les deux solutions modeéles (figure 4.31a). La valeur
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de ce maximum prédite par les solutions modeles est en exceés de sa valeur exacte
d’environ 20% pour le couplage utilisant wmay et d’environ 6% pour celui basé sur
w!,. Les niveaux d’amplification prédits par la couche limite modéle avec couplage
de Wmax sont supérieurs a la solution exacte sur toute la plage de fréquences insta-
bles. La solution obtenue par couplage de w/, produit un meilleur accord général
dans ce cas. Ces différences sont attribuables a la valeur de la vitesse transversale
maximum ainsi qu’a sa distance de la surface. La figure 4.31b montre aussi que le

nombre d’onde et l'orientation de la fluctuation la plus instables sont légerement
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mieux prédits par la solution basée sur la dérivée a la paroi que par celle utilisant

la vitesse maximum, si 'on se réfere & la branche (2) de la solution exacte.
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4.4.1.3 Ecoulement fortement décéléré

Pour le dernier cas test. on considére une couche limite dans un fort gradient de
pression adverse sur l'aile ONERA M6 a M, = 0.84. Les parametres de cou-
plage sont donnés dans le tableau 4.6 et les couches limites correspondantes sont
présentées a la figure 4.32. Le profil de vitesse transversale posséde deux maxima
(en valeur absolue) et il est clair qu’aucune des solutions modéles ne peut prétendre
le représenter. On notera que le couplage de wmax a été appliqué pour chacun de ces
maxima, d’ou les indices “bas” et “haut”. On observe que la distance du maximum
transversal a la surface est la méme pour toutes les couches limites modeles, ce qui
résulte en un maximum positif plus éloigné de la paroi (couplage de wmay,,, €t wi,)

ou un maximum négatif plus prés de la paroi (couplage de wnax,,,, et H-;).



Tableau 4.6 Cas #3: Parameétres de couplage

CL couplage
exacte | Wmaxy,, | Wmaxpe | Hz | W
& | — | 0997 0,993] 0,975 ] 0,936 |
A — | -0,180 | -0,180 | -0,180 | -U,180 |
H: | 3175 | 3.185| 3,85 3,165 | 3,175
H. |-27,78] 83,33 ] -55,56 | -27,78 | 37.04
Wmae | 53,82 | 58,82 27,7
-41,67 -40,00 | -20,83
w), | 0,094 | 0.044 | -0,064 [-0,125| 0,095
7 | L348] 1.361] 1,361 | 1.360 | 1.360

Le diagramme de stabilité de la couche limite exacte est présenté a la fig-
ure 4.33. Trois maxima locaux peuvent étre observés. Le plus important est a
v ~ —60° mais on s’attend a ce que les instabilités ayant une orientation positive
aient plus d'influence sur la transition. pour les raisons exposées précédemment. Les
diagrammes de stabilité des couches limites obtenues par couplage de chacun des
maxima de vitesse transversale et de la dérivée a la paroi de la vitesse transversale
sont reproduits a la figure 4.34. Le maximum local correspondant a une insta-
bilité tranversale pure est absent de toutes les solutions modeles. Le nombre d’onde
et l'orientation auxquels se produisent les deux maxima londitudinaux sont bien
prédits. Comme pour le cas précédent, le meilleur accord général avec la solution
exacte semble étre obtenu par la solution modéle résultant du couplage de wr,.
ce que confirme la figure 4.35. Les taux d’amplification prédits pour les couches
limites modéles obtenues par couplage de wme,,, €t w), sont en trés bon accord
avec la portion de la solution exacte correspondant a une instabilité longitudinale
(branche (2)). Les résultats du couplage de w), sont légerement plus pres de la
solution exacte jusqu’a w, ~ 0,18. La couche limite modéle résultant du couplage

de Wmnaz,,,, posséde des taux d’amplification beaucoup plus élevés que la couche
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Figure 1.32  Cas #3: Profils de couche limite

limite exacte, ce qui s'explique par le fait que son maximum de vitesse transversale
se produit beaucoup plus pres de la surface que le maximum négatif de la couche

limite exacte.

4.4.1.4 Conclusions préliminaires

A la lumiére de ce qui précede, on constate que le facteur de forme incompressible
dans la direction longitudinale ( H.,) permet d’obtenir une trés bonne représentation
du profil de vitesse longitudinale, et ce méme dans des écoulements fortement

décélérés. On observe également que la valeur du parameétre de gradient de pression
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() dépend presque exclusivement de ce facteur de forme. Le choix d’un parametre
lié au profil de vitesse transversale n'est pas aussi évident. La distance a la paroi
du maximum de vitesse et la présence de plusieurs maxima transversaux sont des
facteurs qui ont une forte influence sur les caractéristiques de stabilité. Pour des
écoulements accélérés (A > 0), ou 'importance du profil de vitesse transversale est
la plus grande, le critére wpay semble produire le meilleur accord avec la solution
exacte pour la couche limite elle-méme et ses caractéristiques de stabilité. Dans
ces conditions. le critere H. produit des résultats presque aussi bons. Pour des
écoulements décélérés (A < 0), ou les instabilités longitudinales deviennent domi-
nantes. le couplage basé sur w), semble produire une meilleure représentation des
caractéristiques de stabilité des fluctuations longitudinales, méme si la couche lim-
ite modeéle résultante présente un maximum de vitesse transversale qui peut étre
plusieurs fois plus grand ou plus petit que celui de la couche limite exacte. Le
couplage avec le maximum de vitesse transversale le plus pres de la paroi pro-
duit cependant également des résultats acceptables. Ce parametre de couplage est
celui qui a été retenu pour les applications subséquentes, puisqu'il produit aussi le

meilleur accord pour des écoulements a gradient de pression favorable.

4.4.2 Prédiction de la transition: facteurs n sur |’aile AS409

On présente finalement dans cette section les premieres applications de la méthode
automatisée au calcul du facteur n sur 'aile AS409. Ce cas a été choisi en raison
de la disponibilité de mesures expérimentales de la position de transition [96], ce
qui permettra de comparer les valeurs de n. obtenues par un calcul complet et
un calcul automatisé. Bien que l'aile AS409 soit une aile conique. les calculs de
stabilité effectués précédemment [47] ont utilisé I'hypotheése d’aile d’envergure in-

finie avec comme angle de fleche la valeur a mi-corde sur l'aile conique. Pour fins
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Tableau 4.7 Cas AS409: validation

Two | Mo " T. w?P* w?Pt

215 | 0,85 {| 205 | 1,74-107° | 4,45-10~2

131 10,85 || 125 | 1,79-103 | 4,49-1072
I 215 (0,74 | 199 | 1,74-107" | 4,45-107°

de comparaisons, cette approche a également été retenue dans le cas présent. On
présentera des résultats pour deux essais. dénotés test 42 et test 79 dans [96]. Ces
deux essais ont été effectués au méme nombre de Mach (0.74) mais a des pressions et
températures de stagnation différentes et donc des nombres de Reynolds légérement
différents. soit 12.8-10% pour le test 42 et 13.4-10° pour le test 79. Les températures
auxquelles ces essais ont été effectués sont différentes de celle utilisée dans la con-
struction de la base de données (T.,=215K). De méme. au moment d’effectuer les
calculs. la base de données ne comprend qu'une seule valeur de M. soit 0.35.
[l importe de donc de vérifier l'influence de ces écarts sur les caractéristiques de
stabilité. Pour des valeurs identiques de M, (0.85), M. (1.0). Res (3500). H.,
(2,33) et wmax (0.0093), on a d’abord comparé les profils de couche limite pour
des valeurs de T, de 215K et L[31K (test 42). Avec T =215k, les mémes com-
paraisons ont été effectuées en faisant varier M. On constate que les profils de
vitesse et de température ainsi obtenus sont identiques. Les valeurs de T. sont
par contre différentes, ce qui signifie que les profils de viscosité seront différents.
L’influence de cette différence sur les caractéristiques de stabilité a été évaluée en
considérant 'onde d’amplification maximale. Les résultats obtenus (en formulation
temporelle) sont résumés au tableau 4.7. On observe que les différences sur le taux
d’amplification et la fréquence sont a toutes fins pratiques négligeables, ce qui in-
dique que ['utilisation de la base de données est appropriée méme si les valeurs de

T et M du cas présent sont différentes des valeurs nominales.
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La figure 4.36 présente I'évolution en z des parameétres du couplage pour le
test 42. On constate que ceux-ci sont bien compris a l'intérieur des limites de la
base de données (equation 3.37). De plus. les valeurs observées de H. et wmax
permettent d’établir que peu de points de calculs se trouvent dans la zone “sans
données” et que ceux qui s’y trouvent ayant des wpa, faibles ne nécessiteront pas
d’interpolations entre des H,, trés éloignés I'un de 'autre (voir figures 3.7a et 3.7b).

Les résultats du suivi de I'onde la plus instable sont présentés aux figures 4.37
a 4.40. La longueur d’onde et 'orientation de l'onde la plus instable sont représentées
par les figures 4.37 et 4.38. Les résultats du calcul complet indiquent un passage
plus tardif d'une instabilité transversale a une instabilité longitudinale que ceux de
la base de données. Les points ou l'instabilité dominante change de nouveau de
nature par la suite sont bien prédits. bien que les orientations elle-mémes soient
différentes. Le calcul complet indique en fait qu’il v a passage abrupt d’une insta-
bilité transversale pure a une instabilité longitudinale pure. En raison des interpo-
lations effectuées. la méthode de base de données tend a produire des instabilités
mixtes. L'évolution de la longueur d’onde optimale est qualitativement bien prédite.

La figure 4.39 présente I'évolution de la fréquence correspondant a [*amplifi-
cation maximale. L’accord entre les résultats du calcul complet et de la méthode
automatisée est généralement bon, sauf dans la région ou le calcul complet indique
une instabilité tranversale (et donc une fréquence basse) alors que le calcul automa-
tisé indique qu'une onde longitudinale est dominante (ce qui s'accompagne d'une
fréquence élevée). L'amplification maximale elle-méme, figure 4.40, est qualitative-
ment bien prédite, la plupart des variations présentes étant bien représentées par
la méthode de base de données. bien qu'avec des niveaux généralement supérieurs
a la solution exacte.

Les résultats de Boivin [84] indiquent que la fréquence critique pour le test 42



est de 20 kHz. La figure 4.41 présente la variation selon z du taux d’amplification
maximal pour cette fréquence, obtenu par le calcul complet et a ’aide de la base de
données. Bien qu’ils surestiment ou sous-estiment parfois de fagon importante la
solution exacte, on constate que les résultats obtenus a partir de la base de données
représentent bien qualitativement le comportement de cette derniere. Les facteurs n
correspondants sont présentés a la figure 4.42. A la position de transition déterminée
expérimentalement. la différence entre les deux solutions est d’environ 0.6. Un des
avantages de la méthode automatisée est de permettre le calcul simultané et rapide
des facteurs n pour une grande plage de fréquences. La figure 4.43 présente les
résultats ainsi obtenus pour des fréquences variant de 0 a 30 kHz. Le facteur n
maximal a la transition est produit par l'instabilité dont la fréquence est de 25 kHz.
L’écart entre ce facteur n et celui résultant du calcul complet & 20 kHz est de moins
de 1. ce qui se situe en fait en dega de la marge d’incertitude de la méthode e pour
des écoulements tridimensionnels compressibles.

Les résultats pour le test 79 sont présentés de facon similaire aux figures 4.44
a 4.51. Les conclusions sont les mémes que précédemment. soit que la procédure
automatisée représente qualitativement bien les caractéristiques de stabilité exactes,
bien que l'accord quantitatif ne soit pas parfait. Comme pour le test 42, la différence

entre les facteurs n exact et “automatique” & la transition est de moins de .
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Figure 4.33  Cas #3: Diagramme de stabilité — CL exacte
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Figure 4.34 Cas #3: Diagrammes de stabilité — CL modeles
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Figure 4.36  Aile AS409, Test 42: Parameétres de couplage
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4.5 Comparaisons des prédictions aux résultats en soufflerie sur des

ailes 3-D

Des essais en soufflerie réalisés récemment sur des ailes de Bombardier ont permis
d'évaluer expérimentalement la position dec la transition. Ces donnces fournissent
une base de comparaison a partir de laquelle on a pu évaluer différents aspects des

méthodes de prédiction de la transition présentées précédemment.

4.5.1 Aile expérimentale Bombardier W40

La premiere série de résultats a été obtenue pour une aile expérimentale développée
par Bombardier Aéronautique. que l'on dénommera 'aile W40. Il s’agit d’une aile
dont la forme en plan est relativement simple, avec des angles de fleche modéres
et constants au bord d’attaque comme au bord de fuite. Les essais ont été réalisés
dans la soufflerie de MicroCraft. en Californie {97]. Les conditions expérimentales
sont M,=0.80 (vitesse de croisiere), Re.=5.95-10° et Cp=0.45. Pour des raisons
de confidentialité. on ne présentera pas les distributions de pression pour ce cas.
ni aucun des autres cas étudiés dans cette section. On notera également que les
résultats expérimentaux ont été obtenus pour des configurations complétes (i.e. aile.
fuselage, empennages et moteurs), tandis que les calculs de couche limite ont été
effectués sur l'aile isolée. On peut donc s’attendre a ce que les résultats prés de
'emplanture de l’aile ne soient pas tout a fait réalistes. Cette limitation est due
au code de couche limite utilisé. et non a la méthode de calcul de la stabilité et de
prédiction de la transition.

Les figures 4.52 et 4.53 présentent les contours du facteur n a l'extrados
résultant respectivement du calcul complet (résolution du probleme aux valeurs
propres) et du calcul automatique (méthode de la base de données). Ces figures

représentent ’enveloppe des résultats obtenus pour plusieurs fréquences a l'intérieur



de la plage critique. La position du front de transition est également illustrée. On
notera que celle-ci a été obtenue par visualisation (mesures “a la main” sur des
photographies) de 1'écoulement d’huile sur la surface de l'aile. Les isolignes de n
produites par les deux méthodes présentent des comportements similaires. par ex-
emple un mouvement vers |'aval de ['emplanture au bout de l'aile, avec toutefois
des niveaux différents. Sauf pres de I'emplanture. le calcul automatique produit
des facteurs n plus élevés que ceux résultant du calcul complet. Ceci avait déja été
observé sur l'aile AS409. On reporte & la figure 4.54 la variation selon ['envergure
du facteur n a la position expérimentale de transition. par les deux méthodes.
Deux observations peuvent en étre dégagées. Premierement, a l'exception de la
région preés de l'emplanture de l'aile (z/b < 0. 13), le facteur n critique prédit par
la méthode de base de données est supérieur a celui prédit par le calcul complet.
avec un écart a peu pres constant de 4. Deuxiemement, que |'on considere le calcul
automatique ou complet. la variation selon |'envergure du facteur n critique est tres
importante. ['écart entre n, a 'emplanture et n,. au bout de l'aile étant en fait
de beaucoup supérieur a la différence entre le calcul complet et le calcul automa-
tique. On notera que pour obtenir la courbe compléte du facteur n pour une seule
fréquence, le calcul complet demande 2 exécutions, une démarrant prés du bord
d’attaque pour les instabilités de nature transversale et l'autre plus en aval pour
I'instabilité longitudinale, tandis que la méthode automatisée permet de passer de
I'instabilité transversale a |'instabilité longitudinale au cours d'une seule exécution,
tel qu'iliustré a la figure 4.55. Les temps de calcul sur un CRAY J932 pour une
seule fréquence sont de 37 minutes pour le calcul complet et de 32 secondes pour le
calcul automatisé. Ceci illustre l'utilité de la méthode automatisée dans le contexte

d’applications industrielles.



Aile experimentale Bombardier W40
M_=0.80 C, =045 Re,=59510" _

Calcul complet

— — — Transition en soufflerie
Figure 4.52  Aile expérimentale Bombardier W40: Facteur n sur I'extrados. calcul

complet (Ces données demeurent la propriété de Bombardier Inc.)

Aile experimentale Bombardier W40
M_=0.80 C_ =045 Re,=59510°

— =— — Transition en soufflerie

Figure 4.53  Aile expérimentale Bombardier W40: Facteur n sur 'extrados. calcul
automatisé (Ces données demeurent la propriété de Bombardier Inc.)
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Figure 4.54  Aile expérimentale Bombardier W40: Facteur n a la transition (Ces
données demeurent la propriété de Bombardier Inc.)
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Figure 4.55 Aile expérimentale Bombardier W40: Taux d’amplification, f = 50
kHz (Ces données demeurent la propriété de Bombardier Inc.)



4.5.2 Aile du Bombardier BD-700 Global Express

Des visualisations de la transition ont également été effectuées sur l'aile de l'avion
d’affaires a trés long rayon d’action Bombardier Global Express. dans la soufflerie
HST (High Speed Tunnel) du NLR a Amsterdam. Le fluide utilisé dans ce cas pour
la visualisation était de l'acénaphtene et la détermination de la position de transition
a également été effectuée de fagon approximative a partir de photographies. On
notera que contrairement au cas précédent. la position des caméras ne permettait
pas d’obtenir une vue en plan de l'aile. L’estimation de la position de transition
est donc possiblement moins précise. Les essais ont été réalisés pour un nombre de
Mach et un coefficient de portance de 0,35 et 0.45. respectivement (conditions de
croisiere), et pour deux nombres de Reynolds, soit Re.=5.60-10% et 3.20-10°.

Les résultats pour le nombre de Reynolds le plus élevé sont d’abord présentés
aux figures 1.56 (contours du facteur n. calcul complet), 4.57 (contours du fac-
teur n. calcul automatisé) et 1.38 (évolution du facteur n a la transition selon
'envergure). Ces résultats sont trés similaires & ceux obtenus sur l'aile W-0: comme
précédemment. on note une diminution trés importante du facteur n critique selon
I'envergure, prédite a la fois par le calcul complet et la méthode automatisée et avec
une différence a peu prés constante (de l'ordre de 3) entre les deux méthodes.

Les figures 4.59 & 4.62 présentent de fagon similaire les résultats obtenus pour
['essai a bas nombre de Reynolds. Dans ce cas-ci, on a également effectué le calcul
complet en tenant compte des effets de courbure. On doit cependant souligner que
pour une bonne partie de l'envergure, la transition déterminée expérimentalement
se situe au-dela de la position ot le calcul de couche limite laminaire a di étre aban-
donné en raison du fort gradient de pression adverse, tel qu'illustré a la figure 4.61.
La figure 4.62 permet cependant toujours de constater un écart a peu pres constant

entre les calculs automatique et complet (sans effets de courbure). On y observe



Aile du Bombardier Global Express
M_=0,85 C, =045 Re, =5,60-10"

n

Calcul complet

— — — Transition en soufflerie

Figure 4.56  Aile du Global Express 2 Re = 5.6:10°: Facteur n sur |'extrados.
calcul complet (Ces données demeurent la propriété de Bombardier Inc.)

Aile du Bombardier Global Express
M_=085 C, =045 Re =56010°

Figure 4.57  Aile du Global Express &4 Re = 5,6-10%: Facteur n sur I'extrados,
calcul automatisé (Ces données demeurent la propriété de Bombardier Inc.)
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Aile du Bombardier Global Express
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Figure 4.58  Aile du Bombardier Global Express 2 Re = 5.6-10%: Facteur n a la
transition (Ces données demeurent la propriété de Bombardier Inc.)

également que les effets de courbure sont significatifs, mais que leur inclusion ne
produit pas un facteur n a la transition plus constant. Ceci justifie. a posteriori, le

fait qu’ils ne soient pas pris en compte dans la méthode automatisée.

4.5.3 Détermination du facteur n critique

Les résultats présentés ci-haut démontrent qu'il n'est pas possible d’établir une
valeur unique du facteur n a la transition pour les géométries considérées. Les
variations du facteur n critique peuvent étre reliées. a tout le moins en partie. a la
force relative des instabilités longitudinales et transversales: d’apres les mesures de
transition réalisées en vol sur le VFW-614 et le Fokker 100 [77. 78], on constate que
le facteur n critique est plus élevé lorsque la transition est principalement affectée

par des instabilités transversales que lorsqu’elle due a des instabilités longitudinales.
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Figure 4.59  Aile du Global Express a Re = 3.2-10%: Facteur n sur Uextrados.
calcul complet sans courbure (Ces données demeurent la propriété de Bombardier
Inc.)

D’un point de vue de prédiction de la transition, on doit pouvoir établir une valeur
critique de n a partir des parametres de |'écoulement moyen. Les résultats présentés
a la section précédente et repris aux figures 4.63 et 4.64 nous aménent a supposer
qu'un parametre de corrélation approprié devrait avoir la forme d'un nombre de
Reynolds basé sur la corde locale (¢’), afin de représenter la variation de n selon
'envergure. Il devrait également faire intervenir ’angle de fleche au bord d’attaque
(A. aussi variable selon 'envergure), qui affecte de fagon déterminante la nature de

I'instabilité dominante. Le parametre proposé est donc défini comme

@ cos A

Rec-U = (41)

Uco
Le facteur n a la transition est représenté en fonction de ce paramétre aux fig-

ures 4.65 (calcul complet) et 4.66 (calcul automatisé). Les corrélations établies

par régression linéaire sont également présentées sur ces figures. La ligne solide
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Figure 4.60  Aile du Global Express a Re = 3.2-10%: Facteur n sur l'extrados.

calcul complet avec courbure (Ces données demeurent la propriété de Bombardier

Inc.)
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— — — Transition en soufflerie
Figure 4.61  Aile du Global Express & Re = 3,2:10°: Facteur n sur l'extrados,

calcul automatisé (Ces données demeurent la propriété de Bombardier Inc.)
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Figure 4.62  Aile du Global Express & Re = 3.2-105: Facteur n a la transition (Ces
données demeurent la propriété de Bombardier Inc.)

représente la corrélation obtenue lorsque tous les points sont inclus. alors que le
point correspondant au nombre de Reynolds maximum (i.e. prés de I'emplanture)
est omis dans le calcul de la corrélation représentée en traits interrompus. Les
corrélations basées sur des régressions d’ordre supérieur ne présentent pas d ‘améliorations
significatives par rapport aux régressions linéaires, tandis que le fait d’omettre le
point le plus prés de I'emplanture permet de diminuer l'écart moyen d’environ 10%

pour le calcul automatisé et 30% pour le calcul complet.
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30, Facteur n ala transition
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Figure 4.63  Facteur n a la transition - Calcul complet (Ces données demeurent
. la propriété de Bombardier Inc.)
30 Facteur n a la transition
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Figure 4.64 Facteur n a la transition — Calcul automatisé (Ces données demeurent
‘ la propriété de Bombardier Inc.)
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Figure 4.65  Corrélation du facteur n a la transition avec Reu. calcul complet
. (Ces données demeurent la propriété de Bombardier Inc.)

o Aile W40, Re, =5.95-10°
o G. Express. Re, =5.60-10"
v G. Express, Re, =3.20-10°
n,=1.82+25510°Re,, | ©
----- n, =270 + 2.27.10" Re,
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Figure 4.66  Corrélation du facteur n a la transition avec Reyy, calcul automatise
. (Ces données demeurent la propriété de Bombardier Inc.)
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CONCLUSION

Résumsé de la theése

Tel que mentionné en introduction. l'objectif premier de cette thése était la concep-
tion d’un nouvel outil de prédiction de la transition applicable aux géométries et
conditions de vol d’'intérét pratique pour l'industrie aéronautique. soit typiquement
des ailes d’assez forte fleche., avec un profil variant selon l'envergure et opérant
a des nombres de Mach transsoniques. Au vu de son utilisation dans un con-
texte industriel, cet outil se devait également d’étre fiable et efficace. c’est-a-dire
avoir la capacité de reproduire fidelement et systématiquement les observations
expérimentales. et ce avec un temps de calcul aussi court que possible et avec une
intervention minimale de | usager.

L'approche retenue pour atteindre cet objectif consiste en une méthode au-
tomatisée de calcul faisant appel a une banque de données de caractéristiques de
stabilité pour des écoulements tridimensionnels compressibles. En parallele au
développement de cette méthode. 'influence de certaines propriétés physiques des
écoulements sur la stabilité a également été étudiée, afin d’en déterminer I'impor-

tance.

o Les objectifs général et spécifiques de la these ont été présentés au Chapitre .
On y a également décrit le processus physique de la transition laminaire/turbulent
ainsi que les différents types d’instabilités qui affectent un écoulement lami-
naire et leur importance selon que ’écoulement est bi ou tridimensionnel,

incompressible ou compressible.

e Au Chapitre [, on a présenté une revue de la littérature concernant la stabilite



et la transition de la couche limite, centrée principalement sur les développe-
ments et applications de la théorie linéaire de la stabilité, dans sa formulations
paralléle ou non parallele. Cette emphase a été justifiée du fait que l'outil de
calcul proposé devait étre utilisable dans un contexte industriel. ce qui. dans
["état actuel de la technologie, éliminait d’emblée les méthodes non linéaires

(PSE non linéaires ou simulations numériques directes).

La théorie linéaire de la stabilité a ensuite été décrite au Chapitre [I. On v
a d’abord présenté les équations non paralleles de la stabilité. compressibles
et incompressibles, puis les équations paralléles. sans et avec effets de cour-
bure. Pour chaque formulation. on a discuté des hypotheéses de base quant
a la nature de l'écoulement moyen et la forme des Auctuations. La nature
différente des équations non paralléles et paralleles (probléme de marche en
espace vs. probleme aux valeurs propres) a également été abordée. On a
ensuite présenté les différences entre les formulations temporelle et spatiale
applicables au probleme aux valeurs propres de ['approche parallele. avant
de conclure le chapitre par la présentation de la méthode de prédiction de la

transition basée sur le facteur n.

Les méthodes numériques proposées ont été présentées au Chapitre [II. On
a d’abord présenté la méthode employée pour la résolution de I'écoulement
moven, laquelle consiste en un code Euler pour le fluide parfait et un code de

calcul de la couche limite tridimensionnelle compressible.

La résolution des équations non paralleles de stabilité a ensuite été abordée.
On a défini I'amplitude globale (physique) d’une perturbation ainsi que les
taux d’amplification et nombre d’onde correspondants, de méme que la condi-
tion de normalisation nécessaire a la fermeture du systéme PSE. La procédure

itérative de marche en espace a ensuite été présentée.
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La méthode de résolution des équations paralléles de stabilité a aussi été
discutée. Ceci a compris la discrétisation des équations. le calcul des termes de
courbure, [a stratégie de solution du probléeme aux valeurs propres combinant
une méthode globale et une méthode locale. la définition des procédures de
suivi d’instabilités et enfin la détermination de la trajectoire d’intégration du

facteur n.

On a finalement présenté la méthode proposée de calcul automatisé des car-
actéristiques de stabilité. Les équations de la couche limite tridimensionnelle
compressible modele ont été développées. puis la procédure de couplage entre
celle-ci et la couche limite physique étudiée a été deécrite. On a terminé par
une description de la structure de la base de données de caractéristiques de

stabilité et une étude de l'influence relative des divers parametres de celle-ci.

Les résultats obtenus ont ensuite été présentés et analysés au Chapitre [V.
On a d'abord présenté un exemple complet d’application des outils de calcul
de 'écoulement moven et de la stabilité sur 'aile en fleche NASA AMES en
écoulement transsonique. La comparaison de ces résultats avec ceux provenant
d’une formulation conique (quasi-tridimensionnelle) a permis d’illustrer 'influence
non négligeable des gradients transversaux de |’écoulement moyen sur la sta-
bilité.

L’infAuence des effets non paralléles a ensuite été étudiée pour les cas des ailes
en fleche d’envergure infinie au profiil ONERA D et AFVD 82. en écoulement
incompressible. Cette étude a permis d’établir que les effets non paralleles
influencaient particuliement les instabilités transversales, en augmentant leurs
taux d’amplification, résultant en des facteurs n plus élevés. L'inclusion des
effets non paralleles n'a cependant pas permis de réduire appréciablement la

variation du facteur n critique observée dans les résultats paralleles.
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L’influence des effets de courbure sur les caractéristiques de stabilité d’écoule-
ments incompressible et compressible sur des ailes en fleche d’envergure infinie
a ensuite été considérée. Ceci a confirmé la forte influence stabilisatrice de la
courbure de surface sur les ondes transversales et son effet a peu prées nul sur les
instabilités longitudinales. On a également démontré 'influence négligeable de
la courbure des lignes de courant en écoulement compressible. Comme pour les
effets non paralléles, des comparaisons avec des essais en soufflerie sur aile
du Bombardier Global Express ont cependant démontré que l'inclusion des
termes de courbure dans les équations de stabilité ne permettait pas vraiment

d’ameéliorer la prédiction de la transition avec le facteur n.

La seconde moitié du Chapitre [V a été consacrée aux résultats obtenus par
la méthode automatisée de calcul de la stabilité. Des comparaisons entre les
résultats du calcul automatisé et ceux provenant de la résolution complete
des équations de stabilité. ont permis d'établir que la méthode automatisée
prédisait correctement ['évolution des caractéristiques de stabilité ainsi que les
facteurs n. Les facteurs n prédits ont été corrélés avec la position de transition
déterminée expérimentalement en soufflerie pour l'aile conique AS409 ainsi
que pour des ailes d'avions d’affaires de Bombardier. On a constaté que la
méthode automatisée prédisait des facteurs n généralement supérieurs a ceux
provenant de la résolution compléte du probléeme aux valeurs propres. On
a cependant aussi observé une variation selon l'envergure du facteur n a la
transition sur les ailes vraiment tridimensionnelles qui est plus importante
que la différence entre les deux méthodes. Afin d’améliorer la prédiction de la
transition, une relation entre le facteur n critique et un nombre de Reynolds
basé sur la corde et la fleche locales et donc variant selon I'envergure a été

proposée.
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Réalisations et contributions

1. Formulation tridimensionnelle complete

Lapproche “classique™ de la stabilité linéaire et parallele a ici été développée
et appliquée pour des écoulements sur des ailes tridimensionneiles queiconques en
régime transsonique. Par géométrie quelconque, on entend que l'aile est d’envergure
finie et peut présenter des profils. angles de fleche et cambrures différents d’une
section a l'autre selon l'envergure. On n’a donc pas fait appel aux hypotheéses
d’aile en fleche d’envergure infinie ou d’aile conique généralement employées dans
la littérature concernant la stabilité d’écoulements tridimensionnels. Ceci se réflete
surtout au niveau des calculs de fluide parfait et de couche limite ot 'on ne peut
assumer l'invariance selon la direction transversale de |'écoulement moven. mais
aussi dans les calculs de stabilité mémes. par la détermination de la trajectoire
d’intégration du facteur n et le choix des profils de couche limite a utiliser dans ces

calculs.

Les résultats présentés a la Section 4.1 indiquent le bien-fondé de I'approche
tridimensionnelle compléte en montrant que les résultats de celle-ci (profils de
couche limite et facteur n) sur l'aile en fleche NASA AMES peuvent étre con-

sidérablement différents de ceux obtenus en faisant [’hypothese locale d’aile conique.

2. Procédures systématiques de localisation des instabilités

Des procédures d’identification et de suivi des instabilités ont été développées
afin d’aider a la compréhension des phénomenes et au bon choix des parametres
des calculs de stabilité. Les diagrammes de stabilité, présentés entre autres a la
figure 4.4 se sont avérés étre une représentation graphique originale et extrémement
utile des caractéristiques locales de stabilité. Ils permettent d’identifier facilement

les différents types d’instabilités présents en un point donné de I’écoulement.
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Deux procédures de suivi d’instabilité en formulation temporelle ont également
été présentées (section 3.3.3), pour la maximisation non contrainte ainsi qu'a fréquence
spécifiée du taux d'amplification. La premiére permet d’identifier la variation de
la fréquence la plus amplifiée et donc de déterminer la plage de fréquences cri-
tiques. tandis que la seconde est utilisée pour le calcul du facteur n. Toutes deux
sont basées sur la relation de dispersion et permettent de converger rapidement et

systématiquement vers I'optimum recherché.

3. Etude des effets de courbure en écoulements compressibles

L étude des effets de courbure en écoulements compressibles a permis de con-
firmer l'influence potentiellement fortement stabilisatrice de la courbure de surface
ainsi que I'influence relativement négligeable de la courbure des lignes de courant. tel
que démontré précédemment en écoulements incompressibles (46]. On a également
pu démontrer. grace aux diagrammes de stabilité (voir figure 4.23), que l'influence
beaucoup plus forte de la courbure sur les instabilités transversales que sur les
instabilités longitudinales n'était pas liée uniquement au fait que les premieres ap-
paraissent typiquement dans des régions de plus grande courbure que ies secondes.
mais relevait bien d’'un phénomeéne d’influence sélective. Les études réalisées menent
cependant & la conclusion que |'ajout des termes de courbure dans la formulation
parallele des équations de stabilité ne permet pas d’améliorer la prédiction de la

transition par la méthode du facteur n.

4. PSE linéaires incompressibles

Le développement d’une méthode de prédiction de la transition basée sur les
équations parabolisées linéaires de la stabilité constitue une réalisation importante
de cette thése. Bien que de telles méthodes existent déja en France et aux Etats-

Unis, il s’agit & notre connaissance de la premiére application des PSE dans un code
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disponible pour l'industrie aéronautique canadienne, et une base de départ pour de

futurs développements.

5. Etude des effets non paralléles

Une étude detaiiiee des effets non paralleies sur la stabililé d'écouletnents in-
compressibles a permis d'établir la forte influence déstabilisatrice de ceux-ci sur les
instabilités transversales et leur influence relativement négligeable sur les fluctua-
tions longitudinales. Comme pour les effets de courbure, on doit cependant con-
clure que l'inclusion des effets non paralléles ne permet pas d’obtenir une meilleure

corrélation du facteur n a la transition.

6. Meéthode automatisée de prédiction de la transition

La contribution principale de cette thése consiste en une méthode automa-
tisée de prédiction de la transition. d'usage relativement facile et requérant un min-
imum d’intervention de la part de l'usager. Cette méthode fait appel a une base
de données de caractéristiques de stabilité construite a partir d’une couche limite
modele tridimensionnelle compressible. Des comparaisons entre la solution complete
du probleme aux valeurs propres et la méthode automatisée ont permis d’établir
que cette derniere prédisait correctement I'évolution générale des caractéristiques

de stabilité. méme si des différences existent quant aux valeurs absolues.

7. Corrélation des prédictions avec la position expérimentale de transition sur des

atles de Bombardier

Des visualisations de la position de transition sur des ailes de Bombardier ont
permis de valider les prédictions faites par les méthodes automatisée et compléte.
La conclusion de cette étude est que quelle que soit la méthode employée, une
valeur unique du facteur n ne permet pas de corréler la position expérimentale de

la transition. On observe en effet avec les deux méthodes une variation du facteur
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n critique selon l'envergure. On a donc proposé 1'emploi d'un facteur n critique
variable, fonction d'un nombre de Reynolds basé sur la corde et I'angle de fleche

locaux.

R. Publications

Les travaux réalisés dans le cadre de cette thése ont fait ['objet de nombreuses
publications. Trois articles ont été publiés dans les journaux .Aderospace Science
and Technology. Journal of Aircraft et Journal aéronautique et spatial du Canada.
Onze articles sont également apparus dans les comptes-rendus de conférences de
I'International Council of the Aeronautical Sciences, de I’American Institute of
Aeronautics and Astronautics. de 'Institut aéronautique et spatial du Canada ainsi
que de la Société de CFD du Canada. notamment. Une liste complete de ces pu-

blications figure a |'Annexe [II.

Apport a 'industrie

Les codes de calcul de la stabilité et de prédiction de la transition développés
dans le cadre de cette théese (code LST avec solution compleéte et automatisee
ainsi que code PSE linéaire incompressible) ont tous été implantés chez Bom-
bardier Aéronautique. dans le département d’Aérodynamique avancée. La méthode
automatisée de prédiction de la transition est particuliérement utilisée pour la

préparation des essais en soufflerie.

Suggestions de travaux futurs

Les travaux & réaliser dans la continuité de cette thése s’articulent principalement
dans deux directions: le développement de ’approche PSE et 'amélioration de la

méthode automatisée de prédiction de la transition.
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o Développement de I’'approche PSE

La méthode développée devrait d’abord étre étendue aux écoulements com-
pressibles. afin de pouvoir étre appliquée aux conditions de vol typiques de
I'aviation commerciale. Dans le méme ordre d’idées, la formulation PSE im-
plique une direction privilégiée de |’écoulement dans laquelle les effets non
paralleles se manifestent. S'il est facile d’identifier cette direction comme
la normale au bord d’attaque pour une aile d’envergure infinie. il n'en est
pas de méme pour une aile réelle de géomtrie arbitraire. L'application des
PSE a de telles géométries pourrait probablement se faire par ['utilisation.
en chaque point de calcul. d’un systeme local de coordonnées orienté selon
le gradient maximum de 'écoulement moyen. L'introduction des termes de
courbure dans les équations PSE constitue une autre possibilité intéressante
d’extension. puisque ceux-ci sont du méme ordre que les termes non paralléeles

mais d’influence opposée.

L'implantation des PSE non linéaires. compressibles ou incompressibles. con-
stitue un autre champ tres vaste d’applications, qui permettrait d’étudier des
phénomenes comme la réceptivité des écoulements aux perturbations externes,

I'influence de la rugosité de surface et les instabilités secondaires.

e Amélioration de la méthode automatisée

Les résultats présentés a la section 4.4.1 ont démontré qu’une des principales
faiblesses du modele employé pour la couche limite tridimensionnelle compres-
sible résidait dans son incapacité a prédure des profils transversaux avec point
d’inflexion (profils en S). La recherche d’une couche limite modéle pouvant
mieux reproduire le profil de vitesse transversale des couches limites réelles
constitue donc une voie possible d'amélioration de la méthode. Une autre

possibilité consisterait a utiliser un réseau de neurones dont |'apprentissage
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serait fait sur des couches limites réelles sur des ailes d’intérét pratique. ce

qui permettrait d'éliminer la nécessité d'une couche limite modele.
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ANNEXE I

EQUATIONS PSE DISCRETISEES

Systéme semi-discrétisé

Les coefficients non nuls de 1'équation (3.6) sont:
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Les indices supérieurs indiquent le numéro de ['équation et de la variable. et les

équations sont:
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Discrétisation en y

Pour une variable © quelconque. le schéma compact de Hirsch s’exprime comme

suit:
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En substituant d’abord la dérivée par rapport a = de I'équation (3.6) dans

(I.1). puis (3.6) dans I'équation résultante. on obtient le systeme suivant:
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[ représente la matrice identité. Les dérivées de M, et M, qui apparaissent dans les
équations ci-dessus sont calculées numériquement a l'aide de schémas centrés d ordre

2. On notera que l'indice ; (maillage en r) a été omis afin d’alléger l'écriture.

Forme tridiagonale

On obtient la forme tridiagonale par blocs donnée par l'équation (3.8) en intro-
duisant dans le systeme les conditions aux frontieres (2.26). Les coefficients de

(3.8) sont donnés par:
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Lindice supérieur sur E. F et ( représente |'emplacement dans la couche limite
(maillage avant A points en ') alors que les indices inférieurs représentent respec-

tivemnent le numéro d’équation (ligne) et de variable (colonne).
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ANNEXE II

EQUATIONS DE STABILITE PARALLELES DISCRETISEES

Les équations de stabilité paralleles discrétisées peuvent s'exprimer de la fagon

sulvante:

Almigm g glemigm | Cmgm = g (IL.1)

ou k est I'indice du maillage en p* et { et m représentent respectivement le numéro

de l'équation et de la variable. Les équations sont:
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LISTE DE PUBLICATIONS
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ANNEXE IV

AUTORISATION D'UTILISER DES DONNEES DE BOMBARDIER
INC.

Je confirme par la présente que Marc Langlois est autorisé par Bombardier Inc.
a utiliser les données concernant la transition sur l'aile expérimentale Bombardier
W40 ainsi que sur l'aile du Global Express apparaissant a la section 1.5 de la

présente these.
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