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RESUME

Des études expérimentales trés détaillées ont
été effectudes sur des maquettes d'une aile &
fléche variable. Aux basses vitesses elles coucer-
nent plus spécialement le décrochage et 1'appari-
tion des écoulements tourbillonnaires, en transso-
nique la formation des ondes de choc.

Les résultats de ces mesures sont comparés &
ceux obtenus par des méthodes de calcul disponibles.
Ainsi les écoulements non décollés sont traités par
une méthode de singularités et les écoulements
décollés par une méthode instationnaire basée sur
une discrétisation volumique du vecteur tourbillon.

Pour les calculs des écoulements transsoniques
des méthodes de relaxation sont utilisées : la
premidre est basée sur la théorie des petites
perturbations tandis que la seconde résout 1'équa-
tion compléte du potentiel.

STUDY OF A VARIABLE SWEEP WING IN SUB OR
TRANSONIC FLOW

ABSTRACT

Detailed experiments were performed on models
of a variable sweep wing emphasizing in particular
flow separation and appearance of vortex structures
at low speeds and the formation of shock waves at
transonic speeds.

The results of these tests have been compared
with those of calculations made by available
processes such as a panel method for unseparated
flows and an unsteady method based on a volume
discretization of the vortex vector for separated
flows.

Transonic flows were calculated using different
relaxation methods ; one based on the perturbation
theory, the other on the full potential equation.

1 -~ INTRODUCTION

Une aile & flé&che variable a été choisie 3
1'ONERA pour servir de support & 1'étude des écoule-
ments tridimensionnels jusqu'aux vitesses transso-

niques, 1'idée directrice étant d'obtenir des données

expérimentales aussi précises et détaillées que
possible pour répondre au double objectif suivant :

- d'une part, améliorer la compréhension de certains
phénoménes complexes comme par exemple aux basses
vitesses les mécanismes d'un décollement tridimen-—
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sionnel organisé ou non et en transsonique les
problémes d'interaction du type onde de choc-
couche limite ou tourbillon d'apex-onde de choc ;

- d'autre part, appliquer les méthodes de calcul
tridimensionnel dont on dispose et déterminer
leur domaine de validité.

L'objet de la communication est de présenter
sous ce double aspect quelques résultats significa~-
tifs. Dans ce contexte il ne s'agit donc pas
d'exposer 4'une fagon détaillée les méthodes de
calcul mises en oeuvre ni de préciser leurs déve-
loppements envisagés mais plutdt de montrer succine-
tement quelles sont leurs possibilités et leurs
limitations actuelles du point de vue de 1l'utili-
sateur.

2 -~ MOYENS ET METHODES D'ESSAI -

2.1 ~ Caractéristiques des magquettes d'ailes &
fléche variable -
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Fig. 1 — Aile & fléche variable AFV-D.

Comme le montre le schéma présenté figure 1
l'aile & fléche variable dite AFV-D est une aile
rectangulaire munie du profil symétrique ONERA "D"
(e/c = 0,105) & caractdre "peaky" dont la mise en
fléche est obtenue par rotation autour d'un axe.



Tableau 1 — Géométrie des maquettes AFV-D.

M3 : Maquette subsonique (1) a=0/150m

MT: Maquette transsonique (2) a=0,075m

d=0,060m
d=0,070m

o fjcorde d’emplanture | demi envergure allongerment surface mouillée

N\ lm) bim) A Sefmd)
1 2 1 2 1 2

0O | 0,300 | 0,200 | 1,200 | 0,800 | 8,00 | 8,00 |0,3600 | 0,1600
30 | 0,346 | 0,231 | 1,107 | 0,721 | 6,86 | 6,71 | 0,3573 | 0,1550
40 | 0,392 | 0,261 | 1,002 | 0,645 | 5,66 | 5,49 |0,3546 | 0,1515
50 | 0467 | 0,311 | 0,865 | 0,547 | 4,28 | 4,09 |0,3500 [0,1463
60 0,600 | 0,400 0,700 0,430 2,87 2,69 | 0,3420 | 0,1373

Tableau 2 — Cotes du profil « D ».

xq/¢ zq/c Xq/c 24/c
0000 072500 -, 035193
500050 - 001343 <077500 -:035912
:oOozoo -, 002638 082500 - 036604
,000500 -, 006248 087500 -, 037269
*003090 < 006003 1092500 - 037908
2004700 -.007820 105000 . =.039405
2002600 -. 009658 1120000 Ty041028
1003700 ~l01140e 1135000 062484
+005000 -.01334p -135000 o.0ek2s
2006500 ..015094 195000 T 04TOS?
s M 1235000 - 049242
1010300 -1018639 +275000 =.0508s3
“010800 < 020089 315000 - 051902
048000 -, 029824 +355000 -, 052369
1017500 -102314s 1393000 *.052230
1020000 - 024277 2435000 =, 081476
1022500 -3 025258 +475000 c.050123
*e5e000 1026406 1520000 - 047942
-027500 -.026857 +380000 se34es20
1030000 -l027528 «640000 .039509
+032500 -.028134 -$30000 s-03823e
e Mt (730000 . ~,031604
FHH 44 1770000 - 027763
1040000 -1029745 «810000 T-02341
t042500 -.030190 «830000 =. 019335
2045900 -.030643 +330000 TOlessn
:0“.500 ~.031148 ,930000 -, 009698
"2e2800 ' 332008 1970000 . 006621
1057500 -.032850 990000 ».002090
Sersos Ti033sss | 1.000000 -2000780
067500 -1034444

Cette conception implique une vaPiation importante
de 1l'allongement en fonction de la fldche qui peut
atteindre = 60°, Deux maquettes de cette

aile ont été réalisédes ; la premidre (MS) destinde
& 1'étude aux basses vitesses posside une corde

€ =0,3m, la seconde (MT) congue pour les expé-
riences en transsonigue est plus petite (e = O,Em).

Les principales caractéristiques géométriques
de ces maquettes sont consignées dans le tableau 1.
Lorsque 1l'aile est placée en fldche on remarque
quelques différences concernant 1'allongement entre
les deux maquettes dont 1'origine réside dans
les positions respectives de l'axe de rotaw-
tion autour duquel pivote l'aile. Les coordonnées
du profil ONERA 'D' sont précisées dans le
tableau 2. ) ’

L'équipement de mesure des deux magquettes
comporte un trés grand nombre de prises de pression
statique., Ainsi la maguette MS dispose de 341
prises de pression réparties en deux fois 11
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Tableau 3 — Position des sections de prises de pression.

MAQUETTE MS:

Sections 1 2 3 4 5 | 6
A |0,05 0,10 |0,20|0,30 |0,40 |0,50
y‘l/bo
B |0075]0,45 |0,25]0,35 0,45 |0,55
Sections 7 8 9 10 "
A |o,60 [0,70 |0,80]0,90 {0975
%/b,
B |0,65 075 |0,85(0,95 0,99

MAQUETTE MT:

Sections 1 2 3 4 5 6
Y4/b. 0,30 (045 {0,60

sections et la maquette MT de 246 prises de pression
en 6 sections ; le tableau 3 indique leurs posi-
tions en fonction de 1l'envergure pour chacune

des maguettes, :

0,75 |0,85 [0,95

2.2 - Souffleries ~

Les essais aux basses vitesses ont été effectuds
goit dansg la soufflerie S1Ca soit dans la souffle=
rie 82Ch, Dans les deux cas 1l s'agit de souffle-

‘ries du type Biffel & veine circulaire guidée

(diamdtre § = 3 n) dont les vitesses maximales
sont respectivement de Ve = 40 et 110 m/s et
les taux de turbulence modérés (£# 0,003). Ces
souffleries n'étant pas pressurisdes le domaine
du nombre de Reynolds (formé avec la corde de6
1taile) couvert est modeste : 0,46%&1,9-10

L'étude aux grandes vitesses a é1té menée dans
la veine transsonique de la soufflerie S2MA (1]
ol un nombre de Mach de M, = 1,3 peut 8tre



atteint. Tous les essais ont pu &tre _effectués au
méme nombre de Reynolds Re. = 2,5.106 gréce a la
pressurisation de la soufflerie. La veine est
pratiquement de section carrée (1,75 m x 1,77 m).
Seules les parois haute et basse sont perforées
par des trous de diamdtre § = 18 mm inclinds de
6%; et le taux de la perforation globale est de

6 %.

La maquette est montée (figure 2) sur la paroi
droite (sens pilote) pleine de la soufflerie par
1l'intermédiaire d'une tourelle assurant la mise
en incidence. Comme la photo le montre, une
plaque de garde solidaire de la tourelle soustrait
1l'aile des effets de la couche limite pariétale. Le
montage de la maquette MS dans les souffleries
S1Ca et S2Ch est semblable.

S2MA
VEINE TRANSSONIQUE

HAUTEUR <177
LARGEUR : 175 m

Fig. 2 — Montage en veine transsonique de la maquette.

2.3 - Techniques d'essai -

Les mesures effectuées concernent d'abord les
efforts globaux déterminés aussi bien aux basses
vitesses qu'en transsonique au moyen de balances
4 la paroi & 3, 5 ou 6 composantes.

Le mode d'acquisition des champs de pression
statique sur 1l'aile dépend de la conception méme
de chacune des deux maquettes. C'est ainsi que les
mesures de pression effectuées & 1l'aide des
scanivalves sont limitées,au cas de la maquette
MS, & deux sections par essai. Par contre, la
maquette MT permet la mesure compléte de toutes les

pressions statiques sur 1l'aile en quelques secondes.

Deux technigues de visualisations des lignes
de courant pariétales ont été mises en oeuvre. La
premiére,utilisée lors des essais aux basses
vitesses, est basée sur 1'emploi d'un enduit
visqueux de fluidité quasi-permanente qui est un
mélange d'huile de paraffine et d'oxyde de titane.
La seconde, pratiquée surtout & cause de sa réver-
sibilité en soufflerie transsonique,consiste en
1'émission, par des orifices spécialement aménagés
dans la maquette, de liquides colorés et trés
fluides & base de kéroséne.
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Enfin, pour connaitre la nature de la couche
limite aux basses vitesses des visualisations de
la transition ont été réalisées. Elles sont
basées sur une technique de sublimation d'une couche
mince de cristaux de paradichlorobenzéne et de
naphtaléne projetée au pistolet sur la surface de
1l'aile.

3 - L'ATIE A FLECHE VARIABLE AUX BASSES VITESSES -

Dans ce domaine de vitesses on peut distinguer
trés schématiquement trois types d'écoulements qui
apparaissent & 1l'extrados de cette aile en fonction
de 1l'incidence et de la fléche :

- un écoulement non décollé aux incidences faibles
et modérées dans toute la gamme des fléches mises
en jeu ;

un écoulement décollé et non organisé dés les
incidences modérées & faible fléche ou & trés
fortes incidences & forte filéche ;

un écoulement décollé mais organisé grlce & la

formation d'un tourbillon en cornet aux fléches
élevées ( A » 40°) et aux incidences modérées

et fortes.

Les courbes de portance de la figure 3 illus-
trent bien cette situation et montrent que 1l'aile
se comporte aux faibles incidences comme une aile
infinie en attaque oblique.

C; essais: S2Ch
41 cos?A\ Vo, =90 m/s I
Re,=1,9x10° £ N
/ N
§ — 60°
3 P .
_________ 55
2 / P s ;0'
.———.~\~ 45.
< N °
2 =30° @
lA-0°
a o
T T cas T
10 20 30 40 50 60 70

Fig. 3 — Portance et décrochage.

La partie linéaire des courbes de portance
correspond & des écoulements de premier type. Le
décrochage au nombre de Reynolds considéré est
brutal pour /A = 0° et 30° puis plus doux.pour les
fléches plus élevées ; les écoulements du second
type se situent au-deld des points de décrochage.
Enfin, pour les fl&ches /\» 40° la partie non
linéaire des courbes de portance qui précéde le
décrochage est caractéristique des écoulements du
troisiéme type.

Ce sont surtout les écoulements présents avant
décrochage (types 1 et 3) qui feront 1'objet d'une
analyse détaillée.

3.1 = Ecoulements aux faibles incidences -

I1 a été indiqué déja que ces écoulements
s'apparentent & ceux de la théorie de 1l'aile
infinie en attaque oblique. Les répartitions de
pression mesurées dans une section médiane de



1'aile permettent de justifier cette affirmation.
Un exemple en est donné, figure 4, présentant pour
cing fléches les coefficients de pression Kp
rapportés & cos 2A en fonction de la corde
réduite (xa/c)‘ll 3 1a méme incidence normale

&, 20¢/¢cos A\, Les courbes se regroupent assez bien
méme & 1l'extrados prés du bord d'attaque qui est
sidge d'un bulbe de décollement laminaire {avec
recollement turbulent). Aux nombres de Reynolds
étudids ce bulbe de décollement provoqué par le
caracteére "peaky" du profil détermine la position
de la transition & partir des incidences trés
faibles (ocn¢-2°). De ce fait 1'expérience ne
révéle pas sur l'extrados un effet notable de
1'écoulement transversal sur la position de la
transition.

LY
kcos2\ ,
/{\ essais : S1Ca
- Von= 20m/s
j ® Ay = 6° A°

2 | 15

1 % 35
- 45 :
e, 55 ©
\e\e‘e (x3/C) Y2

) =06 48 %

> 0O e +

Fig. 4 — Répartitions de pression expérimentales.

En revanche, celui-ci apparait de fagon assez
marquée & l'intrados spécialement lorsque les
nombres de Reynolds sont plus élevés. Ceci est
montré, figure 5, qui rassemble 1'ensemble des
positions de transition sur l'intrados a
1l'incidence o6~ 6° en Bnction de la fléche. Il
convient de souligner le caractére gquasi-bidimen-
sionnel de ces positions de transition. La tech~
nique d'essai employée ne permettant pas de
déceler des décollements éventuels la figure
porte une indication sur le point de décollement
laminaire obtenu par un calcul effectué dans
1'hypothése de 1'aile en fléche d'envergure
infinie.

3.2 - Méthodes de prévision et exemple de calcul

La prévision des écoulements non décollés
autour de l'aile & fl&che variable est abordée,
de fagon assez classique, par une méthode de singu-
larités mise au point & 1'ONERA depuis quelques
années. Elle utilise pour représenter les effets
4'épaisseur [2] et portant [3] une répartition
surfacique de sources sur 1'aile et un réseau de
tourbillons concentrés situés dans le plan moyen

de l'aile. Le réseau de tourbillons se prolonge au-

deld du bord de fuite de 1'aile, la position d'équi-

libre de la nappe tourbillonnaire ainsi schématisée
étant fixée a priori.

472 ]
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Fig. 5 — Positions de transition & l'intrados.

Le traitement numérique exige une discrétisa~
tion géométrique de l'aile qui est représenté par un
polyddre de 460 facettes formées par un réseau longi-
tudinal de 10 sections paralldles & la section
d'emplanture, et par un réseau cylindrique paralléle
au bord d'attaque s'appuyant sur les arétes d'un
polyndme de 46 segments décrivant le profil
longitudinal.

Ce découpage de 1l'aile est également utilisé
pour le calcul des couches limites tridimen-
sionnelles. Il s'agit de méthodes intégrales qui
ont été développées suivant des principes ana-
logues et en s'appuyant sur des techniques numé-
riques identiques pour les cas laminaire et
turbulent. Elles sont basées sur la résolution
des équations globales de quantité de mouvement
écrites suivant deux directions et de 1'équation
globale d'énergie cinétique (cas laminaire) ou de
continuité {41 (cas turbulent). On peut encore
signaler que ces méthodes ont été établies dans
le cas général d'un systéme d'axes quelconque.

Du point de vue pratique, on utilise le champ
de pression calculé par la méthode de singularités
comme donnée des calculs de couche limite. L'accord
est en général assez satisfaisant lorsque 1'on
compare le champ de pression calculé & 1'expérience
méme pour des incidences au voisinage du décrochage
comme en témoigne 1'exemple de la figure 6. La
prévision correcte du pic de survitesse dépend
essentiellement de la discrétisation de l'aile qui,
dans l'exemple traité, ne respecte pas la forme
tronquée de l'extrémité de l'aile. Dans cette zone
les répartitions de pression calculées sont forte-
ment influencées par la forme de la nappe tourbil-
lonnaire.

En 1l'absence de sondages appropriés il n'est
pas aisé de vérifier la qualité des calculs de
couche limite. Cependant on obtient dans le cas
de 1l'exemple traité une prévision satisfaisante
du décollement de la couche limite laminaire puis,
moyennant un recalage convenable pour tenir compte

"du passage du bulbe, des lignes de courant

pariétales & l'aval du bulbe. Ceci est montré
figure 7 ol est présentée 1'évolution de 1'angle
limite /o des lignes de courant pariétales par



rapport aux lignes de courant de 1'écoulement

potentiel.

o

Fig. 7 — Lignes de courant pariétales - Calcul et expérience.

3.3 - Ecoulements tourbillonnaires aux fléches
élevées -

Lorsque la fléche atteint ou dépasse une valeur
de /\ = 40° on observe des courbes de portance
présentant une évolution non linéaire & partir de
quelques degrés d'incidence. En outre, l'incidence
de décrochage peut se situer au~deld de O = 30°,
Ce comportement est la conséquence de la présence,
dans un domaine d'incidence et de fléche bien déli-
‘mité, d'un autre type d'écoulement & 1'extrados
de 1'aile. Il s'agit 13 d'un écoulement décollé
depuis le bord d'attaque qui s'organise par la

- formation d'un tourbillon en cornet générateur
“d'un gain appréciable en portance.

La figure 8 montre, pour deux nombres de
Reynolds, les domaines respectifs d'existence de
ces écoulements tourbillonnaires sur l'aile AFV-D.
Leur apparition est déterminée par une valeur d'un
Z\Cz tourbillonnaire de & 0,02 compte tenu de la
précision des mesures. La limite supérieure est

>
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A=30° a=z12°

essal:S2Ch
Rl ® R Vo 90 m/S
Re, 19x106
méthode de singularités

Fig. 6 — Répartitions de pression théorique et expérimentale.
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essal.S2Ch A-30° a=12°
Re,=19 108

V,=90m/s

B,
50 Y/b calcul essar
1 025
0] 065 -
201
/;‘ —
0 gs

définie par les valeurs Xcz max du décrochage

et peut, de ce fait, &tre assimilée & 1'éclatement
du tourbillon & proximité de 1l'apex. Enfin, la
limite latérale du domaine n'est pas connue avec
une grande précision car 1'étude de la fldche s'est
effectuée par pas de 5°. On remarque au passage

que l'apparition des écoulements tourbillonnaires
aux fortes fliéches tend vers la valeur d'incidence
observée [15] pour les ailes élancées ( o~ 60),

Par ailleurs, ces résultats fournissent quelques
N

informations relatives & 1l'effet du nombre de
Reynolds. Une augmentation du nombre de Reynolds par



variation de la vitesse Vo s'est traduite par une
réduction du domaine d'existence des écoulements
tourbillonnaires sur 1'aile AFV-D. En effet, pour
une fléche donnéde, l'incidence d'apparition de ce
type d'écoulement augmente lorsque le nombre de
Reynolds croit alors que l'incidence de la portance
maximale diminue légérement.

Ceci est encore illustré par les courbes de
portance & A = 50° de la figure 9. L'examen des
courbes relatives au moment de tangage sur la
méme figure permet de relever, indépendamment du
nombre de Reynolds, une tendance % piquer lors de
l'apparition de 1'écoulement tourbillonnaire suivie
d'un long engagement & cabrer ; ceci traduit évi-
demment 1'évolution du centre de poussée sous
1'effet du tourbillon en cornet.

ja® YA
LL
30-
. o \_Sw{ AC, tourb, =002
=2 = limites ==
o E = £ S
= =
= ~ Re - 19x106
0 =

—

limite
atles elancees
.A.‘

50 60 70

Fig. 8 — Domaine d’existence des écoulements tourbillonnaires.

oV 40

2 C A-50°
1 " 1 z %*"M‘mk“‘i
/ N
05- Q5 essais:S2Ch ¥, (m/s) Recxio'a
—+— 40 08
eaeee 70 1,5
—o— 90 1,9
Cn a’®
o a 10 20 30

Fig. 9 — Portance et moment de tangage - Effet du nombre de Reynolds.
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La répercussion de 1l'apparition de ce tourbillon
sur 1l'écouiement d'extrados est montrée par les
figures 10 et 11 qui présentent respectivement les
champs de pression et les visualisations pariétales
obtenues par l'enduit dans le cas = 500 et
¢ = 12° pour deux nombres de Reynolds différents.
Au nombre de Reynolds le plus élevé, les réparti-
tions de pression indiquent un écoulement essen-
tiellement non décollé avec un fort pic de survi-
tesse ‘au bord d'attague. On remarque (figure 10)
que la méthode de singularités citée plus haut

‘prévoit encore assez correctement ce type d'écou-

lement. En revanche, au nombre de Reynolds plus
faible un décollement plus général est intervenu.
I1 s'organise parfaitement pour former le tourbil-
lon en cornet dont la trace traversant 1l'aile
apparalt aussi bien sur les répartitions de
pression que sur les visualisations pariétales.



A=50°a=12°
essais: S2Ch
A (m/s) Re,_.x10-6
- 60 13
—o— 90 1,9
—— meéthode de singularitées
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Fig. 10 — Répartitions de pressions théorique et expérimentale.
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Essai : S2-Ch
Vo= 90 m/s
Re.= 1,9 x 10°

Fig. 11 — Visualisations des lignes de courant pariétales.

A=50 a=12

3.4 - Approche théorique et comparéison a
1'expérience -

Devant 1'intérét grandissant porté aux écoule-
ments décollés du type tourbillonnaire des efforts
particuliers ont été entrepris en vue de leur
prévision. Ainsi une méthode de calcul tridimen-
sionnel instationnaire des nappes tourbillonnaires
en fluide parfait est en cours de développement &

1'0nERA [5], [6], [7].

Cette méthode fondée sur 1l'application des
variables de Lagrange & un systéme intégro-diffé-
rentiel discrétisé & l'aide de singularités ponc-
tuelles permet de suivre en fonction du temps des
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particules tourbillonnaires émises au bord de fuite,
4 1l'extrémité et au bord d'attaque de 1l'aile. Actuel-
lement elle ne s'applique qu'aux ailes infiniment
minces.

Afin de poursuivre 1l'évaluation de cette méthode,
une application & l'aile & fléche variable a été
effectuée. Elle concerne le cas /A = 60° et x = 24°
choisi en raison de la stabilité du tourbillon en
cornet observée expérimentalement aussi bien en
soufflerie qu'au tunnel hydrodynamique ou sont
réalisées des visualisations spatiales remarquables
en ce qui concerne les écoulements tourbillonnaires.
En vue du calcul 1l'aile est discrétisée par T5
facettes de doublet comportant chacureun point de



contrdle pour satisfaire la condition de glissement.
En outre, 30 points sont définis sur le contour de
1'aile (dont 15 situés sur le bord d'attaque) ol
sont émises les particules tourbillonnaires.

La figure 12 montre les lignes d'émission
calculées & l'instant = =1,2 (T =1 corres-
pond au temps nécessaire & une particule animée de
la vitesse de référence Vo, pour parcourir la
distance de la corde € et comparées & une
visualisation réalisée au tunnel hydrodynamique
pour une incidence treés v0151ne. Un schéma aux
différences précis & 0 (At ) a été utilisé dans
ce calcul. Les lignes d'émission issues du bord
d'attaque font apparaitre la tendance & la forma-

Visualisation au tunnel hydrodynamigue
A=60° a=25" Re.=10*

Calcul instationnaire
A=60° a=24"

Fig. 12 — Lignes d’émission - Analogie entre |'observation au tunnel
hydrodynamique et le calcul instationnaire.
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tion de la nappe tourbillonnaire en cornet, observée

sur la visualisation. Cependant des difficultés

numériques dues entre autres au rapprochement

excessif d'éléments tourbillonnaires interdisent

actuellement 1l'obtention d'une solution stationnaire
T —> oo ) comme 1'indique la figure 13.

Celle-ci présente, en fonction du temps T ,
1'évolution de la force normale Ca calculée. Avec
le résultat du cas de calcul déja discuté sont
portés deux autres résultats correspondant & des
calculs de contrble effectués & o = 12° et 24°
dans lesquels 1l'émission des particules tourbillon-
naires est limitée au bord de fuite et & 1'extré-
mité. Dans ces cas relativement académiques parce
que inadaptés & la prévision des écoulements
décollés la méthode de calcul donne des résultats
tendant sans probléme vers une limite qui est la
solution stationnaire. Dans le cas de la faible
incidence (& = 12°) on obtient alors une valeur
de la force normale C,, assez proche de la valeur
expérimentale.

L'absence, & cette incidence, d'un effet
tourbillonnaire sensible (figure 14) explique ce
résultat. Cette dernidre figure illustre alors
que la différence entre les résultats théoriques
et expérimentaux, pour les deux cas, correspond &
= 129

la portance tourbillonnaire faible pour &
et importante pour X = 24°.

A=60°

valeurs expérimentales
stationnaires

o e

/'/ . - .
ca/culs instationnaires :

sans decollement au
bord_ d’ attaque

————
" —

24
12°

avec décollement au bord
d’attaque

T T T T

05 1 15 2

Fig. 13 — Evolution en fonction du temps de la force normale théorique.
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Essar:S2MA A=60°
M,=0275
Re,=2,5 x 106

0,5t

.

Meéthode instationnaire (sans
/ decollement au bord d attague)

Fig. 14 — Portance - Calcul et expérience.
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4 - L'AILE A FLECHE VARIABLE EN ECOULEMENT
TRANSSONIQUE -

Il n'est pas possible, dans le cadre de cette

communication, de décrire de fagon compléte les
écoulements souvent fort complexes qui ont été mis
en évidence en fonction de la fldche, du nombre
de Mach et de l'incidence dans la soufflerie S2MA.

Un ensemble de ces résultats a cependant été
sélectionné 8] par un groupe de travail constitué
au sein de AGARD-FDP qui s'est proposé de consti-
tuer un recueil de données expérimentales trds
compldtes et sures en vue de leur confrontation
avec des résultats de calcul. A ce propos il faut
signaler le faible taux d'obstruction de la
maguette en veine qui ne dépasse pas 0,5 %
dans le cas le plus défavorable. De ce fait,
aucune correction n'est effectuée sur les résul-
tats expérimentaux.

4.1 - Bffet de fldche en écoulement supercri-
tique =

Pour donner une idée des différentes formes
d'écoulement pbservées, une analyse de 1l'effet de
fléche & M, = 0,84 est proposée. La figure 15
montre les répartitions de pression statique &

o = 4° en deux sections de l'aile pour les
fléches A = 0, 30 et 40°. Dans tous les cas les
recompressions assez brutales indiquent les posi-
tions des ondes de choc. A A = 0 la zone super-
sonique s'étend au-deld de la mi-corde, 1'écoule-
ment restant quasi-bidimensionnel malgré un
décollement turbulent provoqué par le choc et mis
en évidence par les visualisations pariétales.

A /A = 30° on observe vers l'emplanture, dans la
section 2, une double recompression, 1'écoulement
restant supersonique derridre la premidre. Vers
1'extérieur (section 4) un seul choc existe et
les visualisations pariétales ne révélent plus

de décollement. A A = 40° le choc apparait &
proximité du bord d'attaque et 1'écoulement
conserve un caractdre quasi-bidimensionnel.
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M-0,84
a=4°
Re=25 %108

2 Y.04s
b

- (o en

Fig. 15 — Répartitions de pression expérimentales.

L'examen de toutes les sections conduit & la
représentation des chocs de la figure 16 mettant
en évidence par exemple pour £\ = 30° une forme
en lambda du systéme de choc qui s'étend, a

¢ =4 ° jusqu'ad la mi-envergure . Un systéme
de choc semblable mais moins étendu apparalt
pour la fldéche A\ = 40° seulement & & = 6°,



A cette incidence on note surtout par rapport

34 & = 4° le recul général des ondes de choc dont
1'intensité a augmenté et avec elle la tendance
aux décollements.

La figure 18 montre qu'une telle organisation

du décollement commence & se dessiner en augmen-—
tant & la méme incidence la fldche & /\ = 60°.

] . . On arrive finalement pour 1l'incidence O = 10°
. L9rsque, tou,?ours & la fldche 4\ = 40°, 3 un écoulement tourbillonnaire cette fois bien
1 incidence atteg_nt une valeur de & = 8° le établi, figure 19, qui est caractérisé par les
s;:stemg @e choc & 1'e1T1planture persiste au vu des valeurs élevées du coefficient de pression kg, ., s
repartz:t:f.orlls de pression, figure 17, mais vers le lieu des minima de pression indiquant en
l"extrgmlte on observe une zone d'écoulement premidre approximation 1l'axe du tourbillon en
décollé et non organisé. cornet maintenant formé.
essais. S2MA  M,-084 Re,-25x106
1 2 3 4 5 6
i — —
I =i
[ ! A=0°
i -
! T . °o
i i essal: S2MA  A.-60
// CHOCS =4 =6 ,Zo: g'oaa 9
~ MCV) 1 camvpnw ---*.-- =
i &
/N Mgy <1 Re:2,5x10
]
-Kp :
& ]
0,5 ~ ’ 2
-K M Sy
A \M/C L

essai:S2MA  A:40°
M,-0,84
a.8°
Re,-25x10°

Fig. 18 — Evolution des décollements - Effet de fléche (2).

(\‘ |

~h R

-Kp4 7 ]--
0,3 " -2
-KZ /\(7/%‘

/015

Fig. 17 — Evolution des décollements - Effet de fléche (1).
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4.2 - Méthodes de calcul et discussion des
résultats -

A 1'échelle mondiale un effort important a é%é
consacré, ces dernidres anndes, & la mise au point
de méthodes de calcul en fluide parfait pour les
écoulements transsoniques tridimensionnels autour .
d'ailes. A 1'ONERA le choix s'est porté sur des
méthodes de relaxation en vue de la résolution de
1'équation compléte du potentiel [9] [10}.

Dans un premier temps 1'équation a été utilisée
sous forme quasi-linéaire et discrétisée au moyen
d'un schéma mixte (11]. Plus récemment 1'équation
a été édcrite sous forme conservative, y compris
dans l'expression de la viscosité artificielle [12].
Les schémas de discrétisation utilisée sont centrés
et la méthode de résolution s'apparente & une
méthode de factorisation approchée. Par ailleurs,
en vertu d'un accord de coopération avec la Société
DORNIER on dispose d'une troisidme méthode de
relaxation [13] [14],4basée sur 1l'approche a
priori plus restrictive que constitue 1'équation
des petites perturbations résolue & l'aide d'un
schéma mixte.

L'application de toutes ces méthodes & 1l'aile
4 flé&che variable qui est représentée avec une
extrémité paralleéle & l'emplanture appelle quelques
précisions quant au déroulement des calculs.

Dans le cas de la résolution de 1'équation du
potentiel complet, le calcul est abordé au moyen
de la méthode non conservative dans un maillage
grossier (& 16 000 points) avec un nombre N
d'itérations variable selon le cas traité
(500 ¢ N £ 800). Le potentiel est alors interpolé
aux noeuds d'une grille fine (& 65 000 points) sur
laquelle on fait converger le calcul par 40 ¢ N<£80
itérations supplémentaires. Dans le cas
de la méthode conservative le maillage fin ne
compte que 96 x 32 x 16 = 49 152 points en raison
de limitations en mémoire centrale de 1l'ordinateur
utilisé. Cette procédure permet d'économiser un
certain nombre de cycles en maillage fin représen-—
tant la part la plus importante de la dépense de
calcul. La convergence est définie & partir de
l'examen d'une part du résidu du calcul et d'autre
part de 1'évolution de la solution.

En ce qui concerne la résolution de 1'équation
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Fig. 19 — Décollement organisé - Ecoulement tourbillonnaire établi.

du potentiel de perturbation, le calcul s'effectue
dans un maillage rectangulaire 1ié & la maquette

qui ne subit aucune transformation au cours du
calcul. De ce fait le maillage est adapté & chaque
angle de fldche mais ne dépasse pas 55 000 points
pour les mémes raisons qui ont &éja été invogquées.
Dans ce cas aussi l'obtention d'une solution conver—
gée peut nécessiter un nombre d'itérations assez

élevé (400 £ N € 600).

Quelques résultats typiques de calculs effec-
tués par ces différentes méthodes vont &tre
présentés ci-apreés. Ils seront confrontés & des
résultats expérimentaux pour lesquels il a été
vérifié que les couches limites sur 1l'extrados
et l'intrados de l'aile restent laminaires
jusqu'au début des recompressions. Lorsque le
gradient de la recompression est suffisamment -
fort, on observe la formation de petits bulbes
de décollement laminaire. Ce phénoméne apparalt
plus précisément au bord d'attaque & faible inci-
dence lorsque 1'écoulement est subcritique ou
encore au niveau de 1l'onde de choc, toujours &
1l'extrados, en cas d4'écoulement supercritique.

Le premier exemple concerne l'aile placée & la
fléche A\ = 40°, au nombre de Mach M, = 0,78
et & 1'incidence ox = 2°, Exception faite d'une
zone supersonique limitée & la région du bord
d'attaque ol se situe la pointe de survitesse,
1'écoulement est quasiment subcritique et sans choc.
La figure 20 illustre, pour la section 3, la compa-
raison entre 1'expérience et les résultats de
calcul aprés interpolation. Dans ce cas ol toutefois
les effets tridimensionnels restent faibles, on
peut constater un trds bon accord entre les répar- .
titions de pression expérimentale et théorique
relative & la solution de 1'équation du potentiel
complet. La solution due & la méthode de petites
perturbations est également trés correcte sauf &
proximité immédiate du bord d'attaque, ce qui est
un défaut classique des méthodes utilisant
1'équation des petites perturbations.

Le résultat suivant, présenté figure 21 pour la
méme section, est relatif & une configuration
franchement supercritique avec les paramétres

AN =0° M, =0,84 et X = 0° C('est plus
spécialement la prévision du choc et de son étale-
ment dans les divers calculs qui suscite un
commentaire. Comparant les résultats obtenus &
partir de 1l'équation compléte & 1l'aide des schémas



non conservatif et conservatif on ne note pas une
différence trés sensible dans la position des chocs
calculés, 1'étalement observé avec le schéma conser-
vatif étant dfl & un maillage trop peu dense dans la
partie médiane du profil. Toutefois le saut de
pression est assez bien prévu par cette méthede,
comme d'ailleurs par la méthode des petites pertur-
bations rendue également conservative au moyen

d'un opérateur de choc. On remarque cependant que
1l'expérience indique une position de choc Légdre-
ment plus reculée que l'ensemble des calculs. 4

AFV-D A=40°
o
,‘o l:\‘ Ma.0,78 G=2 :
] 1
i .
I yb \ essaiS2MA Re,.25x10° ™\
q 51 ! ! e Kp *
'l / \T o extrados
. o '
Fig. 20 — Répartitions de pression théorique et expérimentale - - || ; g L“g'\"l\o“g, o intrados
Cas subcritique. I T 0w Qe G O,
| ) ) 0“0%.
i S AR = e STy
0 :1 7'-\’/ N
;T,' g5 g"*’éa\ §“,
{1 ————méthode du potentiel complet (schéma \
! / non conservatif) \
Il —-—theorie des petites perturbations (schema \
non conservatif)
-0,5"
T\-Kp AFV-D  A.0°
M,-084 «.0°
L«' ° o fe) 3
r\ | ] %8 hn
|‘ '\ . f%/ i
015- e ~~s_ O H
. ~ o % |
-Kp* _‘§°’°’? ) l :
essai S2MA Rec=2 5x10 6" Y X,/C Fig. 21 — Ajé'partitions de pression théorique et expérimentale -
: Cas supercritique (1).
o extrados ' ~
® /ntrados G
0 : SN
95 1
————— méthode de potentiel complet ( schema
non conservatif)
—— methode de potentiel complet (scheéma conservatif)
— =~ théorie des petites perturbations 1 "
-05 '

Ceci reste encore vrai dans 1'exemple suivant
ol l'aile est placée & une fléche A = 30°, tou-
jours gu nombre de Mach A, = 0,84 mais &
1'incidence & = 4°. Les figures 22 et 23 font
apparaltre nettement les progrdés dus au schéma
conservatif sans que toutefois l'accord avec
1'expérience soit parfait. Ce cas est caractérisé
par un systéme & deux chocs apparaissant sur
1'extrados vers l'emplanture tandis que vers
1'extrémité ne subsiste gu'un seul choc.

Cette fois~ci avec le- schéma consefvatif
on obtient un meilleur accord avec l'expérience
qu'avec le schéma non conservatif qui prévoit une
position du choc beaucoup trop avancée. On
remarque cependant que le niveau des coefficients
de pression Ap dans la zone supersonique reste

insuffisant par rapport aux mesures. Malgré les
apparences (figure 23) le calcul prévoit bien,
vers l'emplanture, la rdéaccélération de 1'écoule-
ment en aval du premier choc mais elle n'atteint
pas 1'étendue observée expérimentalement.

Si aucun probléme majeur n'est apparu lors
de 1l'exécution des calculs qui viennent d'&tre
présentés il convient de signaler une tentative
visant le traitement d'un cas supercritique &
plus forte fldche qui n'a pas encore donné de
solution satisfaisante. Ce cas correspond & une
configuration de 1l'aile & fldche A = 40°, au
nombre de Mach A, = 0,92 et & 1l'incidence
& = 1,53% La comparaison entre les résultats de
calcul actuels et 1l'expérience font 1l'objet de
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la figure 24. Par rapport & la répartition de
pression expérimentale on remarque surtout
1'absence d'une prévision satisfaisante du choc
arridre par la méthode résolvant 1'équation du
potentiel complet et & un degré moindre, par celle
de la théorie des petites perturbations.

Fig. 22 — Répartitions de pression théorique et expérimentale - |
Cas supercritique (2a).

AFV-D  A.-30°
M:-084 a-4°

essai.S2MA Re,-25 x10°

o extrados
* intrados ~

methode du potentie/wcomp/et
(schéma non conservatif)

AFV-D  A-30° %,
My=084 a=4° % essai.S2MA Re,-25 x10°
O o extrados
%00, * intrados
%y méthade du potentiel complet
%000k R W (schéma conservatif)
J0
% s ; 6
‘ N % oo ° o .
% L}
%, > A 5
-K, P 3 °° ° ©
’ % °0_ oS - 4
. (-] L
0 - NS > L Fig. 23 — Répartitions de pression théorique et expérimentale -
$-—50005 |2 3. Cas supercritique (2b).
°o ° *» * o
0,5¢ AN 2
-Kp[~ "> .:/. e 3
0 . X;/C
7 g5 !/
"-kp AFV-D A .40°
M,=0,92 a=153°
05-

Fig. 24 — Répartitions de pression théorique et expérimentale -
Cas supercritique (3).
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5 ~ CONCLUSIONS -

Des essais effectuds & 1'ONERA dans différentes
souffleries sub et transsoniques sur des maquettes
d'une aile rectangulaire dont il est possible de
faire varier la fldche jusqu'a A = 60° consti-
tuent la base expérimentale pour 1'étude des
écoulements tridimensionnels. Les résultats permetw
tent l'analyse de l'organisation de 1'écoulement en
fonction de la fldche, de 1'incidence et du nombre
de Mach. Ils s'averent également trds utiles pour la
mise au point des méthodes de calcul.

Aux basses vitesses, et pour les écoulements
non décollés, les prévisions par des méthodes de
singularités classiques sont assez satisfaisantes.
En revanche, 1l'effort doit porter sur le développe-
ment des méthodes de calcul permettant de prévoir
les écoulements décollés qui, aux fldches élevées,
s'organisent en formant un tourbillon en cornet. La
méthode instationnaire présentée ici semble 3 cet
égard prometteuse.

Dans le domaine transsonique, des progres
considérables ont été accomplis ces dernidres
années gréce au développement des méthodes de
relaxation pour la résolution des équations du
potentiel de perturbation ou du potentiel complet.
Les limites exactes de leur emploi ne sont pas
encore bien connues actuellement.
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