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Résumé

En écoulement transsonique, l’interaction onde de choc/couche limite turbulente et les décollements qui en découlen
trados d’une aile induisent des instabilités appelées tremblement et provoquent des vibrations de la structure. Ce p
peut notablement influencer les performances aérodynamiques. Ces excitations auto-entretenues peuvent produire su
d’énergie pour exciter l’aile. Cette étude porte sur la simulation du tremblement aérodynamique (buffet) sans aborder le
aéroacoustiques (buffeting). L’objectif est de prédire correctement ce phénomène en utilisant les équations de Navier–S
tationnaires moyennées avec un modèle de turbulence à concept de viscosité turbulente (k–ε) adaptée à cette situation. Ce mod
utilise un coefficient de viscosité turbulenteCµ fonction des taux de déformation et de rotation. Pour valider ce modèle, on c
tout d’abord l’écoulement sur une plaque plane à un nombre de Mach de 0,6. La comparaison avec les résultats analytiq
un bon accord. Le profil transsonique ONERA OAT15A est choisi pour décrire le tremblement. Les résultats montrent la
du modèle à prédire ce phénomène instationnaire. L’interaction onde de choc/couche limite est analysée et caractériséePour citer
cet article : A. Kourta et al., C. R. Mecanique 333 (2005).
 2005 Académie des sciences. Publié par Elsevier SAS. Tous droits réservés.

Abstract

Prediction of buffeting in transonic flow. Under transonic flow conditions, the shock wave/turbulent boundary layer intera
and flow separation on the wing upper surface induce flow instabilities, designated as buffeting, which result in structure v
This phenomenon can greatly influence the aerodynamic performance. These self-sustained flow excitations can produ
energy to excite the structure. The objective of the present work is to correctly predict this unsteady phenomenon by
steady Navier–Stokes averaged equations with time dependent turbulence model based on suitable (k–ε) turbulent eddy viscosity
model. The model used is based on the turbulent viscosity concept where the turbulent viscosity coefficientCµ is related to loca
deformation and rotation rates. To validate this model, the flow over a flat plate at Mach number of 0.6 is calculated. The
is in agreement with analytical results. The ONERA OAT15A transonic airfoil was chosen to describe buffet phenomen
putational results show the ability of the present model to predict physical phenomena of the flow oscillations allowing a
description of the unsteady shock wave/boundary layer interaction.To cite this article: A. Kourta et al., C. R. Mecanique 333
(2005).
 2005 Académie des sciences. Publié par Elsevier SAS. Tous droits réservés.
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Abridged English version

Buffeting is the structural response to an aerodynamic excitation created by a viscous flow phenomenon
on different parts of a body. Instabilities of the flow inducing buffeting are natural and self-sustained. The aim
paper is to accurately predict the buffet and to analyze its characteristics. The buffet is accentuated in trans
by the motion of the shock wave location caused by flow separation. Previous transonic flow tests have p
a better description of this phenomenon [1–8]. The transonic flows often feature shock waves induced by a
recompression. These waves interfere with the boundary layer leading to flow separation. When the shock
strong enough, the separated region spreads to the trailing edge and thickens. Large scale instabilities are t
ated. The size of separated flow layer fluctuates with the shock wave location [1,2]. The frequencies and am
of these fluctuations depend on the airfoil parameters and the flow conditions.

These transonic flows are often turbulent and require appropriate numerical simulation methods and suita
eling equations. In realistic aerodynamic configurations the only viable method relies on averaged Navier
equations with turbulence closure models. However, the turbulent models used up to now have not been a
curately predict these instabilities. This work is motivated by the fact that classical Reynolds Averaged Navie
(RANS) models do not provide adequate solution of this type of flow [6,7,9–11]. The aim of this study is to
a suitable turbulent model [12–16] to predict these oscillations and to analyze the shock wave-boundary
teractions in transonic flows. The ONERA OAT15A airfoil is chosen for the numerical calculations and resu
compared to an experiment carried out in the ONERA wind tunnel. In this experiment, the boundary layer tr
was fixed atx/c = 7% on both sides of the airfoil. Experimental results show that the buffeting starts at an an
attack of 3.25◦. To show the capability of the model to predict buffeting, computations are carried out for an an
attack of 4◦.

The flow solver uses a finite element method SUPG (Streamline Upwind Petrov Galerkin) with a time inte
relying on an implicit Backward Differentiation Formulae (BDF) scheme coupled with a dual time stepping (D
accelerate the convergence. For each unsteady iteration,ν internal iterations are carried out by using GMRES (Gen
alized Minimal RESidual) [17,18]. An adapted time dependent eddy viscosity turbulent model is used in comb
with the unsteady averaged Navier Stokes equations [13,14].

The model is first validated by calculating a turbulent boundary layer at Mach number of 0.6. The mode
approximately the same results and trends as the analytical solution appearing in Fig. 1. An important res
value ofCµ in the equilibrium region which is equal to 0.085 for 0.0012< y < 0.01 (Fig. 2). This value is not ver
different from 0.09, the classical value adapted in standard turbulence models.

Buffet phenomena are then considered on the ONERA OAT15A transonic airfoil. Fig. 3 presents the p
coefficient around the airfoil. It can be seen that the displacement of the shock upstream and downstream
captured. At the trailing edge separations related to the shock wave/boundary layer interaction can be o
Both the motion of the shock wave location and size of the separated region are correlated. Fig. 4 shows
pressure distribution. The present model is in good agreement with experimental results [3–5]. The same figu
numerical results obtained by ONERA with Algebraic Reynolds Stress Model (ARSM) [6,8]. Results of calcu
are also in good agreement. It is not possible to describe these phenomena with a standard model (consCµ).
The time history of the lift coefficient is presented Fig. 5. It can be seen that the evolution is unsteady and p
This evolution is in agreement with experimental measurements and observations. The calculated Strouha
has approximately the same values as those found in the other studies (Table 2). The mean lift coefficient
has also approximately the same value as in previous studies. This Strouhal number and the corresponding
is related to the displacement of the shock. In the wake a periodic Karman instability is detected. This me
is similar to that analyzed in the case of NACA0012 wing [19–22]. In the present case the Karman street in
correspond to a Strouhal number of 2.75.
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1. Introduction

En écoulement transsonique, l’interaction onde de choc/couche limite et les décollements sur l’extrados d
conduisent à une excitation aérodynamique. Le tremblement est la vibration de la structure sous cette exci
phénomène restreint le domaine de vol d’un avion et agit sur les forces aérodynamiques [1–8]. Ces excit
l’écoulement sont auto-entretenues et conduisent à des forces surfaciques liées aux fluctuations de pres
peuvent produire suffisamment d’énergie pour exciter la structure. Bien que le tremblement ne soit pas dan
peut augmenter la fatigue des matériaux, perturber la manœuvrabilité de l’avion et diminuer le confort des p
Il est donc important de bien le prédire dans une première phase et dans une seconde phase d’essayer de
L’objectif du présent travail est d’utiliser, pour analyser le tremblement, la résolution des équations de Navie
instationnaires moyennées avec un modèle de turbulence, basé sur le concept de viscosité turbulente à deu
de transport (k–ε), développé spécifiquement pour des écoulements turbulents instationnaires. Cette étude es
par le fait que les modèles statistiques classiques de type moyenne de Reynolds (Reynolds Averaged Nav
(RANS)) sont incapables de calculer correctement ce type d’écoulements [6,7,9–11]. Ce modèle est basé sur
de viscosité turbulente où le coefficient de viscositéCµ est une fonction de la déformation et de la rotation loc
[12–14]. Il se situe dans la lignée des précédents travaux [10,11,15,16] qui ont montré qu’une modification fa
non-linéaire des modèles classiques permet d’améliorer la prédiction du tremblement.

Dans le présent travail, avant d’appliquer l’outil de calcul et le modèle développé à l’étude du tremblemen
valide sur le cas d’une couche limite sur une plaque plane à un nombre de Mach de 0,6. Par la suite, on
calcul de l’écoulement transsonique autour du profil de l’ONERA appelé OAT15A. Ces calculs montrent les c
du modèle de turbulence à reproduire fidèlement cet écoulement et permettent d’analyser le tremblement
l’interaction onde de choc/couche limite turbulente.

2. Modélisation semi-déterministe

Le modèle de turbulence utilisé repose sur la décomposition de toute grandeur physique en une partie
obtenue par une moyenne d’ensemble qui correspond à la partie calculable, et une partie turbulente incohé
englobée dans la moyenne d’ensemble, qui est donc à modéliser.

Le modèle semi-déterministe adopté est basé sur une loi de comportement non-linéaire tenant compte
de la partie symétrique qu’antisymétrique du tenseur du gradient de vitesse [12–14]. Celle-ci est obtenue à
la théorie de l’invariance. Les conditions de réalisabilité permettent d’obtenir les coefficients de cette relation
fonction des taux de déformation et de rotation.

Le modèle choisi est basé sur le concept de viscosité turbulente à deux équations de transport(k, ε). Les tensions d
Reynolds, contrairement à l’hypothèse de Boussinesq qui les relient uniquement au tenseur de déformation,
également du tenseur de rotation.

La viscosité turbulente est reliée aux échelles de temps et de longueur (exprimées en fonction dek et ε) par la
relation suivante :

µt = Cµ(η, ξ)ρ
k2

ε

Dans le cas des modèles classiquesCµ est une constante (Cµ = 0,09). Elle est déterminée en supposant l’éq
libre Production–Dissipation. Ceci tend à surestimer la production d’énergie cinétique de turbulence en pré
gradients de vitesses : tourbillons, point d’arrêt, etc., avec pour conséquence un retard au décollement sur u
incidence par exemple ou une dissipation excessive dans les zones de forts rotationnels.

Il convient donc de pouvoir adapter le transfert d’énergie turbulente à l’état de l’écoulement à un insta
lieu donnés. Pour cette raison,Cµ n’est pas une constante mais une fonction locale exprimée à l’aide des ta
déformationη et de rotationξ . Ceci est obtenu à l’aide de la relation suivante :

Cµ = 2

3

1

A1 + η + γ1ξ

avecη et ξ respectivement les rapports des invariants tensoriels de déformation et de rotationnel par le t
turbulence(k/ε) :
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À ceci il faut ajouter :A1 = 1,25 etγ1 = 0,9.
Pour ce calcul, seule la partie linéaire avec coefficient dynamique [15,16] du développement des tensions

nolds [12–14] est utilisée. De plus, on adopte l’approche bicouche [17] où loin des parois les équations dek (énergie
cinétique de la partie incohérente) etε (sa dissipation) sont résolues. Pour les zones proche paroi on utilise u
dèle bas Reynolds qui est basé sur une fonction d’amortissement calculée à partir des longueurs de mélµ
et lε pour la détection de la paroi. Cette zone de paroi est définie à l’aide du nombre de Reynolds de tu
(Rt = y

√
k/ν < 250). Dans le cas d’écoulements étudiés auparavant, on a utilisé des calculs jusqu’à la vra

[13,14], l’approche actuelle est aussi testée pour répondre à des besoins d’utilisation dans les codes industr
Le modèle bas-Reynolds calculek et reconstruitε pour le calcul de la viscosité turbulente :

lµ = Cly
(
1− e−Rt/Aµ

)
, lε = Cly

(
1− e−Rt/Aε

)

Aµ = 72,8, Aε = 2Cl, Cl = κC−3/4
µ et κ = 0,41

On a alors :ε = k3/2/lε et une fonction d’amortissementfµ = lµ/ lε qui s’applique sur la viscosité de turbulence :

µt = fµCµ(η, ξ)ρ
k2

ε

3. Méthodologie

Le code de calcul utilise la méthode des éléments finis qui repose sur la formulation SUPG (Streamline
Petrov Galerkin). Il s’appuie sur des maillages non structurés. Cette méthode numérique est précise au sec
en espace. L’intégration en temps, précise au second ordre, est implicite [17,18].

L’avancement en temps se fait ici grâce à un schéma implicite de type BDF (implicit Backward Differen
Formula) couplé à une accélération de convergence par pas de temps dual (dual time stepping (DTS)) : ch
ration instationnaire est convergée par «ν » sous-itérations stationnaires résolues par GMRES (Generalized Mi
RESidual). Pour chaque itération on procède de la façon suivante :

V n+1,υ+1 − V n+1,υ


τ︸ ︷︷ ︸
DTS

+
3
2Vn+1 − 2Vn + 1

2Vn−1


t︸ ︷︷ ︸
BDF

= −Res(Un+1,υ)

où t est le temps physique etτ le temps fictif de la partie Dual-Time-Stepping. On peut soit imposer un no
d’itérations internes, soit fixer l’abaissement du résidu dep ordres de grandeur. Dans le cadre de ces calcu
deuxième solution est adoptée (p = 3) pour réduire le temps de calcul tout en ayant une bonne convergence.

4. Conditions de calcul

Le profil est un profil ONERA nommé OAT15A. Les conditions de calcul sont données sur le Tableau 1.
Pour les calculs réalisés sur cette configuration, un pas de temps de
t = 5× 10−6 s a été choisi afin de limiter l

dissipation numérique. Ce pas de temps reste néanmoins compatible, dans le cadre de cette étude, avec
calcul nécessaire pour pouvoir capter le phénomène instationnaire sur un nombre suffisant de périodes.

Tableau 1
Conditions de calcul

Table 1
Computational conditions

M∞ α Re/m T∞
0,73 4◦ 10,5× 106 300 K



814 A. Kourta et al. / C. R. Mecanique 333 (2005) 810–817

instation-
ue plane
tre un bon

ntrent que
rme le fait

statistiques
t en ce qui

AT15A.
es calculs
endance
modèle

te les phé-
lyses sont
étail les

de pres-
t et vers
e induits
écollée
de fuite.

du choc.
cause du

n avance

-

-

5. Résultats

Le modèle de turbulence présenté dans la Section 2 a été utilisé pour calculer des écoulements décollés
naires aussi bien internes [13,14] qu’externes [17]. A titre d’exemple, le cas de l’écoulement sur une plaq
adiabatique à un nombre de Mach de 0,6 est présenté. La comparaison avec les résultats analytiques mon
accord. Dans ce cas la loi logarithmique est bien prédite (Fig. 1). Le coefficient de viscosité turbulenteCµ a une valeur
de 0,085 dans la majeure partie de la couche limite turbulente (0,0012< y < 0,01 qui correspond à 7< ln(y+) < 25)
(Fig. 2). Cette valeur est voisine de 0.09, la valeur utilisée dans les modèles classiques. Ces résultats mo
ce modèle de turbulence est capable de trouver automatiquement la valeur du modèle standard. Ceci confi
qu’il peut être utilisé avec confiance pour calculer la turbulence en équilibre.

Le tremblement transsonique est un phénomène instationnaire très rarement bien capté par les modèles
classiques [6,7,9–11]. Le mécanisme du mouvement de choc est par exemple assez mal prédit, notammen
concerne l’incidence d’entrée en tremblement.

Pour décrire les mécanismes du tremblement, le profil choisi est un profil transsonique de l’ONERA, O
Ceci pour pouvoir effectuer des comparaisons avec une campagne expérimentale (S3 Chalais) [3–5] et d
numériques de l’ONERA, sur la même configuration [6–8]. Ces derniers travaux montrent une grande dép
des résultats (entrée et intensité du tremblement) en fonction du modèle de turbulence choisi. L’utilisation de
avecCµ variable donne des valeurs très proches des résultats obtenus en soufflerie [6–8].

Les mesures en soufflerie, de 2,5◦ à 3,91◦, indiquent pour ce cas (2D) une entrée en tremblement àα = 3,25◦. Une
incidence de 4◦ a été choisie pour la simulation afin de comparer les différents résultats.

Les résultats obtenus, dans ce cas, montrent la capacité du modèle de turbulence à prendre en comp
nomènes physiques liés aux oscillations de l’écoulement. Pour comprendre le phénomène, plusieurs ana
possibles. L’étude de l’évolution temporelle est certainement celle qui permet de comprendre le plus en d
mécanismes qui pilotent l’instabilité de cet écoulement. Fig. 3 présente l’évolution temporelle du coefficient
sion autour du profil. On peut ainsi voir que le déplacement de l’onde de choc alternativement vers l’amon
l’aval est bien capturé. Sur cette même figure, on peut voir également les décollements de la couche limit
par l’interaction onde de choc/couche limite. Le mouvement de la position du choc et la taille de la zone d
sont corrélés. Le déplacement du choc vers l’aval correspond à une augmentation de la pression au bord
Celle-ci se stabilise très rapidement et la couche limite devient vite attachée permettant ainsi la descente
C’est l’absence du décollement qui permet au choc de reculer. Le choc remonte lors de la phase suivante à
décollement qui s’étend de son pied au bord de fuite et dont l’intensité croît. La pression au bord de fuite est e

Fig. 1. Couche limite turbulenteM = 0,6 : profil de vitesse en coordon-
née de paroi (comparaison avec la loi logarithmique).

Fig. 1. Turbulent boundary layer atM = 0.6: velocity profile at wall
coordinate (comparison with logarithmic law).

Fig. 2. Couche limite turbulenteM = 0,6 : coefficient de viscosité tur
bulente.

Fig. 2. Turbulent boundary layer atM = 0.6: turbulent viscosity coeffi
cient.
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Fig. 3. Coefficient de pression autour du profil.

Fig. 3. Pressure coefficient around the airfoil.

Fig. 4. Pression fluctuante (P rms) en unité SI (symbole : expérience [5],
trait pointillé : calcul ONERA [6], trait plein : cette étude).

Fig. 4. RMS pressure (symbol: experiment [5], dashed line: ONERA
computation [6], solid line: this study).

Fig. 5. Evolution temporelle du coefficient de portance.

Fig. 5. Time evolution of lift coefficient.

sur le mouvement du choc. C’est bien la taille du décollement qui pilote la position du choc. Ceci est confor
observations expérimentales.

Fig. 4 présente les fluctuations de pression le long de la corde, sur l’extrados. Ces résultats sont comp
résultats expérimentaux et à ceux obtenus par l’ONERA à l’aide d’un modèle algébrique des tensions de R
(ARSM). On voit que nos résultats sont en bon accord aussi bien avec les résultats expérimentaux que
l’ONERA. Ces mécanismes n’ont pas pu être décrits correctement avec le modèle de turbulence standardCµ

constant). On note cependant une surestimation du pic par les deux simulations qui est peut être due au fa
calculs ne prennent pas en compte un effet 3D dans le décollement.
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Tableau 2
Nombre de Strouhal et moyenne du coefficient de portance

Table 2
Strouhal number and mean lift coefficient

Cas St Cz

L’expérience 0,078 0,91
(α = 3.91◦) [4,5]
Calcul ONERA 0,074 0,97
(α = 4◦) [6,7]
Cette étude (α = 4◦) 0,072 0,965

L’évolution temporelle du coefficient de portance montre que la variation est instationnaire et périodique (
Cette variation est en accord avec les observations et les mesures expérimentales. Le nombre de Strouha
dans le Tableau 2. L’ordre de grandeur correspond à celui obtenu par les autres études (expérimentale et num
l’ONERA). Les deux études numériques sous estiment cette valeur. Ce nombre de Strouhal et la fréquence c
dante sont ceux du déplacement du choc. Dans le sillage un deuxième phénomène organisé et périodique e
Il s’agit des instabilités de von-Karman. Ce mécanisme est identique à celui observé par Bourdet et al. [1
Bouhadji et Braza [20–22] dans le cas d’une aile basée sur un profil NACA0012, à l’aide de la simulation num
directe (DNS 3D) pour des faibles nombres de Reynolds[3000,5000]. Le nombre de Strouhal qu’ils obtiennent
de l’ordre de 2 et est fonction du nombre de Mach. Il est à noter que l’aspect fréquentiel dépend du profi
conditions de l’écoulement. Dans la présente étude l’instabilité de l’allée de von-Karman correspond à un no
Strouhal de 2,75. Il y a un effet du tremblement sur le sillage comme c’est le cas à bas nombres de Reyno
Lors de la phase où la couche limite décolle, le détachement tourbillonnaire existe. Il disparaît complèteme
la couche limite recolle.

Sur le Tableau 2, on donne également la moyenne du coefficient de portance. Les deux études numérique
approximativement la même valeur mais légèrement supérieure à celle de l’expérience. Ce décalage des va
l’expérience est le calcul peut être dû au fait que la transition n’est pas prise en compte exactement com
l’expérience où la transition est imposée à 7 % . Dans nos calculs une loi linéaire sur la production (de 0 à 1) es
utilisée pour représenter la zone de transition qui se termine à 7 % de la corde. Cette différence peut é
expliquer le fait que le choc ne remonte pas suffisamment à l’amont.

6. Conclusion

Une étude numérique a été réalisée pour analyser le phénomène du tremblement et les oscillations ré
l’interaction onde de choc/couche limite. Pour réaliser cette étude le profil de l’ONERA OAT15A a été chois
ce cas, les conclusions suivantes peuvent être tirées :

− Concernant le modèle de turbulence, cette étude conforte le fait que pour ce type de problème il faut ab
les modèles de turbulence statiques au profit des modèles dynamiques. Le modèle de turbulence utili
partie. Il est capable de capturer le traits globaux de l’écoulement et de fournir avec fidélité les phén
instationnaires que développe l’écoulement quand l’interaction onde de choc/couche limite et les déco
existent. Une meilleure prise en compte de la transition pourrait donner des améliorations des prédictions
de la partie non-linéaire des contraintes turbulentes (partie quadratique) reste à évaluer.

− Les mécanismes instationnaires résultant de l’interaction onde de choc/couche limite sont analysés. La
sion de la zone décollée est corrélée au déplacement du choc. Ce mouvement agit sur les tourbillon
Karman du sillage.
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