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Résumé 

L’effet d’un contrôle par jet synthétique sur le décollement d’un écoulement turbulent incompressible, 

visqueux autour d’un profil symétrique de type NACA0012 utilisant un modèle de turbulence à deux 

équations de transport k-ε RNG, est étudié numériquement. La résolution numérique des équations 

mathématiques régissant le problème physique est faite en faisant appel au code commercial "Fluent" et le 

logiciel de génération de maillage, "Gambit". La discrétisation des équations différentielles non linéaires 

aux dérivées partielles est obtenue en utilisant la méthode des volumes finis. Les distributions des 

coefficients de portance et de traînée ainsi que les champs de vitesse et les lignes de courant, sont 

déterminées et analyser avec et sans contrôle en recherchant l’efficacité du contrôle. Une étude 

paramétrique du concept de contrôle caractérisant le jet tels que son inclinaison, sa position, sa largeur, et 

sa fréquence, est menée. 

En faisant varier l’inclinaison et la position du jet, les résultats indiquent qu’un angle de 450 avec une 

position du jet à 15% du bord d’attaque, réduisent davantage la zone de décollement. 

De même une largeur de fente du jet de 2% pour différents angles, induit une meilleure efficacité de contrôle 

avec une plus grande réduction de la zone de décollement, et un meilleur gain en portance. 

Finalement, la variation de la fréquence du jet F+ et de la vitesse du jet Vr, montrent que la zone de 

décollement disparaît complètement pour une fréquence F+=2,5 et pour toute vitesse Vr   supérieure à 2. 

L’étude menée sur différents profils NACA symétriques, montre que le contrôle est d’autant plus efficace 

que le profil est mince produisant un meilleur gain en performances. 

Mots clés : Contrôle, synthétique, jet, écoulement, visqueux, turbulent, incompressible, décollement, 

profil, NACA, symétrique, portance, trainée.  
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Nomenclature 

Lettres latines 

Uj          Vitesse temporel du jet                                                                                        [m.s-1] 

U0       Amplitude de l’écoulement du jet                                                                       [m.s-1] 

 a        Vitesse de son                                                                                                      [m.s-1]                                                                                                                                                                                                        

Re∞     Nombre de Reynolds à l’infini                                                                                  [-] 

M∞      Nombre de Mach à l’infini                                                                                        [-] 

Cz        Coefficient de portance                                                                                             [-] 

Cx         Coefficient de trainée                                                                                                [-] 

Cp        Coefficient de pression                                                                                             [-] 

Cf        Coefficient de frottement                                                                                          [-] 

Cµ       Coefficient de la quantité de mouvement du jet                                                        [-] 

 c         Longueur caractéristique du profil                                                                          [m]                                                                          

 Fx        Force de trainée                                                                                                       [N]                                                                                                         

Fz        Force de portance                                                                                                     [N]   

F+        Fréquence adimensionnelle du jet                                                                             [-] 

f         Fréquence du jet                                                                                                       [Hz]                                                                                                          

ej        Largeur de la fente du jet                                                                                          [m]                       

Vr      Vitesse relative du jet                                                                                                  [-]          

F       Valeur moyenne suivant les axes x et y                                                                       [-] 

f '      Valeur fluctuante suivant les axes x et y                                                                      [-] 

 

Lettres grecques 

α          Angle d’attaque                                                                                                         [o] 

β          Angle d’inclinaison du jet                                                                                         [o] 

ρj         Masse volumique du jet                                                                                    [kg.m-3]                                                                                            

ρ∞            Masse volumique de l’écoulement                                                                   [kg.m-3]           

          Viscosité cinématique de l'écoulement                                                             [m2.s-1]                                                                    



 

Indices 

j           Jet 

f           Frottement 

r           Relative 

p          Pression 

x          Trainée 

z          Portance 

µ         Quantité de mouvement  

∞         Infini 
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Introduction 

Face aux contraintes économiques, et environnementales, l’intérêt de développer des 

techniques de contrôle des décollements autour de profils pour améliorer leurs performances, 

et de réduire la consommation énergétique et la pollution est devenu de nos jours un défi majeur. 

Le décollement des structures tourbillonnaires sur les profils et les conséquences qui en 

découlent, conduisent à des pertes de performances et à des nuisances envirementales [1]. 

Réduire la consommation énergétique est une nécessité absolue pour l’industrie aussi bien 

aéronautique et qu’automobile cela passe par la réduction de la trainée qui est la force 

s’opposant au mouvement ce qui a pour conséquence une amélioration des performances des 

avions. Réduire de 50% la consommation en carburant et de 50% la réduction du bruit des 

avions et réduire de 80% l’émission des gaz nocifs, est un objectif à atteindre dans les années 

avenir pour certain groupe de recherche ayant pour mission d’élaborer une future vision pour 

les avions civils [2], cette indésirable trainée représente un enjeu majeur pour les constructeurs 

aéronautiques. La décomposition de la trainée, montre que la trainée de frottement représente à 

elle seule, 50% de la trainée totale [3]. La trainée de frottement a fait l’objet de recherches les 

plus intensives. L’une des stratégies, consiste à diminuer les frottements en agissant sur la 

nature de l’écoulement.  

L’expression « contrôle d’un écoulement » désigne l’ensemble des opérations qui consistent à 

modifier les propriétés de l’écoulement pour l’amener à un état stable, collé à la surface de 

l’objet en déplacement. Cette action, en général appliquée au voisinage de la paroi, peut-être 

par exemple un ajout de masse fluide, d’énergie ou de quantité de mouvement.  

Le contrôle de décollement de la couche limite sur un profil est devenue de nos jours un thème 

stratégique et prioritaire dans l’industrie aérodynamique en vue d’améliorer le niveau de la 

portance, et de l’autre réduire la trainée. Ce qui représente un enjeu à la fois économique et 

technologique. De nombreuses études ont été menées sur le plan expérimental et numérique 

pour tester l’efficacité des différentes techniques capables d’éliminer ou, le cas échéant, retarder 

l’apparition du décollement [4].   

Plusieurs techniques ont été étudiées telles que la modification des paramètres géométriques 

pour obtenir un gradient de pression favorable le plus longtemps possible. Ainsi l’utilisation de 

l’aspiration ou soufflage pour stabiliser la couche limite sont utilisés comme moyens de 

contrôle. 



Introduction 

2 
 

Le soufflage ou l’aspiration continue permettent de supprimer le décollement mais consomment 

beaucoup énergie [5-6]. Il est possible aussi de contrôler le décollement de la couche limite en 

utilisant des actionneurs thermiques [7].  

Ces derniers fournissent de la chaleur dans la zone proche paroi, ce qui influe sur le mélange 

externe en changeant la densité du fluide (gaz) où la viscosité (liquide) en rendant la couche 

limite plus résistante au décollement (Chang 1976).   

 L’utilisation des générateurs de vortex s’est avérée efficace comme mécanisme de recollement 

[8, 9,10]. Les générateurs de vortex ont tout d’abord été initiés sur une plaque plane pour étudier 

le contrôle avant d’être simuler sur d’autres profils [11,12]. La dernière décennie a vu naitre 

d’autres types de contrôle, en particulier le soufflage instationnaire comme le jet synthétique 

[13] dont l’utilisation s’est répondue de nos jours dans la communauté scientifique.  

Le jet synthétique a été étudié expérimentalement par McCormick [14] et par Gillanranz et al 

[15].  Ce concept s’est avéré efficace pour le contrôle du décollement de la couche limite.  En 

comparaison avec le soufflage et l’aspiration continu, le jet synthétique est moins complexe et 

présente un cout énergétique acceptable. Il a été utilisé dans d’autres configurations comme le 

diffuseur et a fait l’objet de simulation numérique [16].   

Le contrôle du décrochage d’un profil par jet synthétique est étudié aussi bien 

expérimentalement que numériquement. Des expériences ont en effet montré que l’introduction 

d’une excitation sinusoïdale, comme jet synthétique, à proximité du bord d’attaque d’un profil 

permettait de repousser le phénomène de décrochage [17].     

Parmi les techniques de contrôle actif les plus utilisés pour agir sur la nature de l’écoulement 

on a retenu donc le contrôle par jet synthétique. 

Le but est d’étudier l’efficacité de ce type de contrôle en variant les différents paramètres tels 

que la position du système de contrôle, l’inclinaison du jet, sa vitesse relative, la largeur de la 

fente du jet, ainsi que la quantité de mouvement du jet injectée ce qui nous permet d’envisagé 

une solution qui peut agir sur l’écoulement de manière à supprimer ou retarder le point de 

séparation vers le bord de fuite en recherchant les paramètres optimums. Tel est l’objectif de 

cette étude. 

Ce travail est reparti en quatre chapitres 
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- Dans le premier chapitre, on présente une notion de la couche limite turbulente, son processus 

de décollement de la couche limite ainsi que les causes et les effets du décollement et l’état de 

l'art du contrôle du décollement de la couche limite autour d'un profil.   

 - Au deuxième chapitre, on décrit les différentes techniques de contrôle en vue d’agir sur 

l’écoulement et éviter l’apparition du décollement tel que le contrôle passif et le contrôle actif. 

 -  Au troisième chapitre, on présente le modèle mathématique du problème ainsi que les étapes 

de la simulation numérique et le modèle de turbulence.  

 - Au quatrième chapitre, on présente les résultats et leurs interprétations, en examinant les 

effets des différents paramètres du jet synthétique tels que l’angle d’inclinaison du jet, la 

position du jet sur l’extrados du profil ainsi l’intensité du jet et la fréquence pour différentes 

quantités de mouvement sur le point de séparation, et enfin l’effet du jet synthétique sur 

différentes épaisseurs d’un profil NACA symétrique.  

 - Enfin, une conclusions sur les résultats est présentée. 
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Introduction 

En premier lieu, on traite la notion de la couche limite. Ce chapitre est destiné à regrouper les 

éléments nécessaires pour comprendre et décrire le phénomène de décollement tel que la 

description topologie du décollement, ses causes et ses conséquences. 

1.1 La couche limite : définition et propriétés 

1.1.1 Notion de la couche limite 

Avant d’aborder le phénomène de décollement, il est nécessaire d’illustrer la structure de la 

couche limite et son développement. La couche limite est la zone de fluide de faible épaisseur 

collée à la paroi, dans laquelle se produit l’accommodation entre la vitesse nulle en paroi et la 

vitesse locale du fluide libre. On introduit toujours la notion de la couche limite quand on 

examine les écoulements visqueux où les effets du frottement entre le fluide et la surface du 

solide sont importants. Contrairement aux écoulements parfaits, il existe une condition 

d’adhérence fluide-paroi, à partir de laquelle la vitesse d’écoulement progresse jusqu’à des 

gradients de vitesse presque nuls (écoulement potentiel). Cette progression de vitesse donne 

naissance à une zone visqueuse dite couche limite (Fig.1.1). 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 1.1 Couche limite développée sur un corps solide [18]. 
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1.1.2 Epaisseurs de la couche limite bidimensionnelle 

La couche limite est quantifiée de laminaire pour un nombre de Reynolds inferieur à une valeur 

critique d’environ 3.105, au-delà de cette valeur, elle est quantifiée de turbulente.  

Les premières mesures effectuées dans la couche limite turbulente (Townsend 1951 ; Klebanoff 

1954 ; Kovaszney 1967) ont permis de distinguer différentes régions, décrites par des grandeurs 

cinématiques caractéristiques différentes.  

On distingue deux régions principales, séparées par une zone de raccordement. La première 

région proche paroi, dite région interne, est décrite par la contrainte du frottement pariétal τp , 

et la viscosité  cinématique ν du fluide et peut considérer  le profil de vitesse U(y) seulement  

fonction de ces quantités . Dans cette zone, on définit la loi de paroi U +=f (y+) en utilisant deux 

variables adimensionnées par la vitesse de frottement pariétal uτ. Dans la région externe, les 

grandeurs typiques de la turbulence sont de l’ordre de l’épaisseur δ de la couche limite et U∞ la 

vitesse infinie de l’écoulement à l’extérieur. Ainsi le profil de vitesse moyenne dans la couche 

limite turbulente permet de distinguer trois régions :  

 La sous-couche visqueuse, où la contrainte visqueuse est supérieure à la contrainte 

turbulente. Dans cette région le profil de vitesse moyenne est linéaire, 𝑈̅+= y+ 

   

 Une deuxième région, où la production et la dissipation de l’énergie cinétique turbulente 

sont dominantes. Elle se compose d’une zone tampon et une zone logarithmique définie 

par  

                                                                    𝑈̅+= 
1

𝑘
𝑙𝑛𝑦+ + B                                                   (I.1) 

Où k étant la constante universelle de Von Karman et B une constante voisine de 5. La   

sous couche visqueuse de cette deuxième région constitue la région interne de la 

couche limite turbulente et correspond à la zone y≤ 0.2𝛿.      

 Une région externe où la structure de l’écoulement est entièrement contrôlée par la 

turbulence. Elle est valable pour y/δ ≥ 0.2. Dans cette région, on parle de loi de 

vitesse déficitaire qui est donnée par                  

 

                                                                  
U∞ − 𝑈̅

𝑢𝜏
 = ɸ ( 

𝑦

𝛿
 )                                                      (I.2) 
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      Où U∞ - 𝑈̅ représente le déficit de vitesse par rapport à la vitesse extérieure. La   fonction 

ɸ, n’est pas universelle car elle peut être influencée par de nombreux paramètres comme 

le gradient de pression et le nombre de Reynolds [19]. 

     La présente figure. 1.2 récapitule les différentes zones de la couche limite.   

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

      

 

 

Figure 1.2   Les différentes zones de la couche limite turbulente. [19] 

 

Pour étudier l’écoulement dans la couche limite, on utilise le système de coordonnées 

curvilignes qui suit le périmètre de la section droite d’un obstacle cylindrique.  La position d’un 

point M dans la couche limite est définie par son ordonnée y, comptée sur la normale PM à la 

paroi (fig.1.3) et par l’abscisse curviligne x du point P, comptée suivant le périmètre à partir du 

point O.  
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La vitesse en M a pour seules composantes u et v. Sur la surface, en y=0, u=v=0, par convention, 

on définit l’épaisseur de la couche limite δ comme correspondant à une composante u égale à 

0.99Ue avec Ue étant la composante de la vitesse libre (externe).  

                         y=δ                           si                       U(y)= 0.99Ue  

             

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 1.3   Convention de notation de la couche limite. [20]. 

 

Par hypothèses, on admet que v est partout petit devant u et que les dérivées par rapport à x sont 

petites devant celles par rapport à y. 

Il est usage d’introduire deux autres épaisseurs : 

                                       
1

0 0
 1  1  




   

      
   

 
e e

u u
dy dy

U U
                                     (I.3) 

Appelée épaisseur de déplacement, et : 

       

                                      
0 0

 1   1  



    

      
   

 
e e e e

u u u u
dy dy

U U U U
                         (I.4) 
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Ce paramètre représente la perte de la quantité de mouvement perdue produite par les forces de 

friction entre la couche fluide et la surface du corps solide. 

Comme le nombre de Reynolds, le paramètre de forme H est utilisé pour caractériser le type 

d’écoulement, laminaire ou turbulent. Il est défini comme le rapport entre l’épaisseur du 

déplacement de la couche limite et l’épaisseur de la quantité de mouvement. 

                                                           1


H                                                           (I.5) 

Pour l’écoulement laminaire : H= 2,59 

Pour l’écoulement turbulent : H~ 1,4 

Les propriétés de la couche limite dépendent de son état laminaire ou turbulent, lequel est lui-

même lié au nombre de Reynolds. Ce nombre sans dimension, représentant le rapport entre les 

forces d’inertie dues à la rugosité de la paroi et les forces visqueuses dues à la nature du fluide, 

est défini de la façon suivante : 

                                                       ReD

U D




                                                    (I.6)                                  

Où U [m.s-1] représente la vitesse moyenne de fluide, ν [m2. s-1] sa viscosité cinématique et        

D [ m] la dimension caractéristique la plus pertinente de l’écoulement considéré ( par exemple, 

le diamètre pour une conduite de section circulaire ou longueur de la plaque depuis le bord 

d’attaque)  

 Un dernier coefficient utilisé pour caractériser une couche limite, est le coefficient de 

frottement, défini comme étant le rapport suivant : 

                                                           
2

2







w

f

x
C

U

                                                   (I.7) 

 

Où τw est la contrainte de cisaillement subie par le fluide en contact de la surface solide du 

corps. Cette contrainte étant le rapport entre les forces de cisaillement et la surface des particules  
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de fluide sur lequel le cisaillement à lieu. Le coefficient de frottement permet de calculer les 

forces de frictions engendrées à la surface d’un solide et permet de connaitre les pertes 

énergétiques dues à la vitesse du fluide par rapport au solide [21].  

 1.2 Le processus de décollement de la couche limite 

Le paragraphe suivant présente le phénomène à contrôler, à savoir le décollement de la 

couche limite. On peut distinguer deux types de décollement : 

 Le décollement causé par un gradient de pression, comme c’est le cas d’un profil placé 

en incidence. 

 Le décollement causé par une singularité géométrique ou décollement inertiel. 

 

1.2.1 Physique de décollement de la couche limite 

 

Le problème de décollement a été entamé pour la première fois (1904) par Prandtl en même 

temps qu'il élaborait sa théorie de couche limite. Il étudia le décollement pour un modèle d'une 

couche limite bidimensionnelle stationnaire développée autour d'un cylindre [18]. Le  

décollement apparait, quand les particules de fluide sont freinées, non seulement par le 

frottement à la paroi mais aussi par le gradient de pression adverse. De point de vue énergétique, 

l’énergie cinétique dans la région de gradient de pression favorable est dissipée par les 

frottements visqueux internes de la couche limite et il se peut qu’elle devienne insuffisante pour 

surmonter une trop forte surpression. Le mouvement des particules proche paroi sont ralenties, 

et ont tendance à se décoller car elles n’ont plus l’énergie cinétique suffisante à rester coller à 

la paroi. Les filets d’air n’épousent plus la paroi, indiquant un décollement de la couche limite. 

Au point de décollement, la contrainte devient nulle, et au-delà de ce point, les particules se 

déplacent dans le sens opposé à l’écoulement (courant de retour). Cette zone dite de 

recirculation est traduite par une inversion du profil de vitesse (Fig.1.4). 
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Figure 1.4   Profils de vitesse lors de décollement [18]. 

 

La présence d’écoulements de retour sporadiques est constatée bien avant de décollement. Afin 

de définir l’évolution, en écoulement bidimensionnel, d’une couche limite dans le processus, 

Simpson (1989) [22] utilise le paramètre γpu. Ce paramètre représente, pour une position 

donnée, la fraction du temps pour laquelle l’écoulement se dirige vers l’aval. 

Le décollement naissant ID (Incipient detachment) est ainsi défini comme étant la position pour 

laquelle l’écoulement instantané est vers l’amont pendant 1% du temps  (γpu = 0.99), le 

décollement transitoire intermittent ITD (Intermittent Transitory Detachment) lorsque 

l’écoulement instantané est vers l’amont pendant 20% du temps (γpu = 0.88) et le décollement 

transitoire TD (Transitory Detachment) lorsque l’écoulement instantané est vers l’amont 

pendant 50% du temps (γpu = 0.50). Quant au décollement D, il représente l’annulation du  

frottement pariétal moyen ( w = 0). La figure 1.5 montre l’évolution de ces divers paramètres. 

Les données actuelles montrent que TD et D se produisent au même endroit. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Couche limite turbulente             Zone de décollement  

Retour du fluide 
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Figure 1.5    a) Principe traditionnel du décollement, b) Modèle d’écoulement décollé avec                

                        les structures turbulentes [22].   

 

En plus, il est important de noter le caractère tridimensionnel de la couche limite décollé. Ainsi, 

ce n’est pas une ligne de décollement uniforme qui se déplace vers l’amont ou l’aval mais plutôt 

de nombreuses petites structures tridimensionnelles, qui entrainent alors des variations en 

envergure en plus des variations temporelles. Ces petites zones d’écoulement de retour se 

produisent dans des zones de faible énergie cinétique et proviennent des forces causées par le 

gradient de pression (Simpson 1989). 

 

1.2.2 Comportement des profils vis à avis du décollement 

Les décollements de la couche limite peuvent être classés en deux catégories, selon la géométrie 

de la paroi courbée ou à arêtes vives (Fig. 1.6). Pour les parois arrondies, le point de décollement 

ce situe à une position qui est souvent instable dans le temps et l’espace. Dans le cas d’une 

forme anguleuse, le décollement se produit invariablement sur l’arrête.   

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 1.6   Deux types de décollement de couche limite [23]. 

Couche limite turbulente             Zone de décollement  
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Les phénomènes de décollement des couches limites sur des profils bidimensionnels qui sont 

classés en trois catégories : épais, moyens, minces. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 1.7   Polaires correspondant aux différents types de décollement de couche limite (T   

correspond au décollement turbulent, L au décollement laminaire et Tr à la transition) [24]. 

 

Dans le cas de la fig.1.7-a (profil épais), le décollement de la couche limite est initié au bord de 

fuite puis remonte vers le bord d’attaque lorsque l’incidence augmente provoquant ainsi le 

décrochage progressif de l’aile. 

 Dans le cas de la fig.1.7-b (profil moyen), un bulbe de type « bulbe court » apparait au 

voisinage du bord d’attaque. La dimension de ce bulbe varie très peu avec l’incidence jusqu’à  

ce qu’il explose et rejoigne le décollement au bord de fuite provoquant ainsi un décrochage 

brutal. 
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 Dans le cas de la fig.1.7-c (profil mince), un bulbe de type « bulbe long » qui se forme au 

voisinage du bord d’attaque, s’étire avec l’incidence jusqu’à rejoindre le bord de fuite. Ce 

phénomène est plus progressif et offre un décrochage moins brutal. 

L’épaisseur relative n’est pas le seul paramètre d’influence mais il existe d’autres paramètres 

tels que la position de l’épaisseur maximale, le rayon de courbure du bord d’attaque, de la 

cambrure, du nombre de Reynolds, de la rugosité de la paroi et le taux de turbulence de 

l’écoulement externe.  

Hoerner et Borst [25] dans leur ouvrage indiquent que l’épaisseur relative ne suffit pas à 

déterminer le régime de décrochage. La figure 1.8 montre que deux profils de même épaisseur 

peuvent présenter un décrochage de type « bulbe court » pour le bord d’attaque épais ou de type 

« bulbe long » pour le bord d’attaque effilé.  

    

  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 1.8   Comparaison des courbes de portance Cz et de trainée Cx de deux profils de 

même épaisseur et de rayons de courbure du bord d’attaque différents [26]. 
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D’après Tani [8], le régime « bulbe court » n’apparait que pour une certaine plage du nombre 

de Reynolds. A une incidence fixée, pour un nombre de Reynolds trop faible, la couche limite 

peut décoller sans recollement. S’il est trop grand, il est possible que la couche limite devienne 

turbulente avant le point de décollement laminaire théorique. La couche limite reste rattachée 

sans bulbe laminaire. 

Les effets du décollement de couche limite, agissant généralement sur les performances 

aérodynamiques, sont exprimés par les phénomènes physiques suivants [18] : 

- Perturbations des distributions de pression. 

- Augmentation de la trainée de forme. 

- Apparition du décrochage sur les profils. 

- Chute de la portance.  

-      Une augmentation des nuisances sonores dues à la forte vorticité qui règne dans la    

       zone décollée et interagit avec la paroi. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 1.9   Décollement sur l'extrados d’un profil d’aile d’avion [27]. 

 

1.3 Etude bibliographique 

1.3.1 Etat de l'art du contrôle de décollement de la couche limite autour d'un profil 

En 1987, Zaman et al [28] ont étudié l'effet de l'excitation acoustique sur la séparation de la 

couche limite sur le profil aérodynamique sur une large plage d’angle d'incidence. Une 

amélioration significative de la portance a été obtenue après le décrochage en raison des 

excitations acoustiques de grande amplitude. 

 



Chapitre I                                        Couche limite et processus de décollement 

 

15 
 

Un autre travail présenté par McCormick [14] a montré qu'un jet synthétique tangentiel placé 

à 4% de la corde à partir du bord d’attaque peut améliorer les performances aérodynamiques 

du profil pour une fréquence d'oscillation (F+= 1, 3), un coefficient de quantité de mouvement 

de jet (Cμ = 0,5%). Les résultats indiquent que l'angle de décrochage est repoussé d'environ 60 

et que le coefficient de portance améliorée de 25%. 

M. Amitay, Barton L. Smith, Ari Glezer [29] : Une étude expérimentale a été menée pour 

contrôler le décollement de la couche limite autour d’un cylindre via un jet synthétique. Ils ont 

démontré pour un nombre de Reynolds infini allant jusqu’à Re=131.000 et pour un certain 

intervalle d’angle de jet. L’effet de ce dernier augmente la portance et réduit la trainée 

accompagnée par une suppression totale de la zone de recirculation.  

Y. W. Park, Soo-Gabs Lee, Dong-Hoo Lee, S. Hong [30] : Une étude expérimentale a été 

menée pour rechercher les effets d’une surface vibrante placés prés de bord d’attaque soumise 

à un intervalle de fréquence [0-55 HZ] et un nombre de Reynolds allant de Re= 2x105 jusqu’à 

4x105, sur les caractéristiques aérodynamiques d’un profil NACA0012 en incidence.  Ils ont 

démontré que cette technique de contrôle conduit à une amélioration dans les angles                  

post-décrochage et le coefficient de trainée avec un rattachement de la couche limite séparée.  

Une autre étude expérimentale menée par Chang et al [31] démontre les effets de l'excitation 

acoustique sur la séparation de la couche limite au bord d'attaque et les performances 

aérodynamiques d’un profil NACA633-018 à section transversale, sont examinés en fonction 

de la fréquence acoustique introduite. Les tests sont effectués séparément dans deux souffleries, 

sous nombre de Reynolds 3.0x105. Les résultats indiquent que la séparation est retardée pour 

les angles d'attaque supérieurs à l'angle de décrochage pour des faibles excitations, et un gain 

de portance égale à 50%, est obtenu pour un angle d’incidence α= 220 d’une part, et d’autre part 

au fur et à mesure que le niveau de forçage augmente dans une certaine mesure, ils ont démontré 

que les fluctuations de vitesse autour de la sortie de la fente constituent le principal paramètre 

déterminant pour la modification de la séparation de la couche limite. 

Esmaeili et al. [32] ont mené une étude avec jet synthétique tangentiel sur un profil 

NACA23012, avec un jet de fréquence adimensionnel (F + = 0,159 et F + = 1) et une vitesse 

relative (Uj / U∞) entre (0 et 5), une inclinaison de jet synthétique compris entre (00 et 830). Les 

résultats montrent que toute augmentation de la vitesse relative entraîne une augmentation de 

la finesse. 
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G. Petit, A. Kourta, J. Claude Country, J. Pierre Rosenblum [33] : ont procédé à une étude 

numérique pour chercher les effets d’un jet synthétique sur les performances aérodynamiques 

d’un profil ONERA D.  Ils ont démontré l’efficacité du contrôle par jet synthétique en 

augmentant la portance d’un profil dans les mêmes conditions correspondant à celles menées 

dans la soufflerie et même dans les conditions réelles. A l’issue de ce travail, ils ont montré que 

le contrôle par jet synthétique modifie le décollement et améliore la portance de 40%. 

Une étude sur le contrôle actif de la séparation de la couche limite via un jet synthétique (J.S) 

sur un profil symétrique NACA0015 en utilisant le modèle de turbulence Spalat-Allmaras        

est étudiée par M.A. boukenkoul et al [34]. Cette étude démontre que lorsque les paramètres 

de contrôle sont analysés, l'angle de décrochage est retardé de 150 à 190 avec un gain du 

coefficient de portance de 40%. 

Une autre recherche numérique sur le contrôle de la séparation de la couche limite par J.S sur 

un profil NACA0015, utilisant la méthode LES, est étudiée par D. You et al [35]. Cette étude 

montre que les coefficients de portance et de traînée sont améliorés respectivement de 70% et 

18%. 

K.N. Abed et al [36] ont étudié l'effet du jet synthétique pour deux positions placées à 3 et 6% 

de la corde à partir du bord d'attaque sur l’extrados d’un profil NACA0015 en incidence pour 

un nombre de Reynolds Re = 4.4x105. Les résultats expérimentaux ont démontré une 

amélioration de la portance d’environ 0,2 à 6% par rapport au cas sans contrôle.  

S. Bourgois, et al [37]   traitent les effets des actionneurs fluidiques sur les décollements de la 

couche limite par gradient de pression sur un profil d’aile placé en incidence. Ils emploient des 

diverses techniques (aspiration, soufflage tangentiel, microjet) pour montrer les possibilités de 

retarder voir supprimer l’apparition de décollement de la couche limite. La suite de l’étude 

consiste à valider l’efficacité des actionneurs testés sur un profil de type NACA0015 qui 

présente des décollements au bord de fuite.   

J. Favier, et S. Bourgois [38] ont étudié le contrôle actif du décollement de la couche limite 

autour d’un profil symétrique ONERA D. En utilisant des actionneurs fluidiques actif, qui sont 

des micro-jets dans le cas d’une configuration décrochée, α=160, et Re=0.46x106. L’analyse 

montre l’efficacité du contrôle par micro-jets avec la surpression de la zone de décollement 

même pour des configurations de décrochage, ce qui a permis d’obtenir un gain en portance de 
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20% pour le cas d’une couche limite laminaire. Par contre dans le cas d’une couche limite 

turbulente, les effets de contrôle sont moins importants où le gain de portance est plus faible en 

comparaison avec le cas laminaire pour un même coefficient de soufflage Cµ=0.7%. 

Tuck et Soria [39] ont mené une étude expérimentale sur un profil NACA0015 en utilisant un 

jet synthétique. Les mesures indiquent que pour une fréquence non dimensionnelle égale à 1,3 

et un coefficient de quantité de mouvement de jet de 0,14%, le coefficient de portance 

augmente.  

Seifert et al [40] ont utilisé une excitation par aspiration / soufflage sur la surface d’un profil 

NACA0015 près du bord d'attaque tangente à la surface. Les résultats montrent une 

augmentation significative de la portance avec un recollement de la couche limite. 

Amitay et al. [41] ont constaté que, lorsque les actionneurs se situent dans la position la plus 

en amont avec une fréquence d'excitation appliquée fe = 246Hz et fe = 740Hz, il n’y a aucun 

effet sur la distribution de la pression sur le profil aérodynamique. En revanche, un actionneur 

au même endroit avec une excitation fe = 71Hz entraîne un ré-attachement de la zone séparée 

avec la formation d’une bulle de séparation. 

Hassan et al. [42] montrent dans leur étude numérique que le contrôle par jet synthétique placé 

sur l’extrados d’un NACA0012 à 13% de la corde à partir du bord d’attaque pour une fréquence 

d'oscillation et une amplitude crête bien déterminées, entraine un gain de portance que peut être 

observé pour une forte impulsion du jet. 

J. M. Wu et al. [43] utilisent une excitation périodique à 2,5% de la corde à partir du bord 

d'attaque avec une aspiration normale à la surface portante d’un profil NACA0012. Les résultats 

montrent un gain de portance pour une plage d’angles comprise entre 180 et 350. 

Resendiz [44] a appliqué un jet synthétique sur une surface portante NACA0012. Les résultats 

de la simulation numérique indiquent une augmentation du coefficient de portance jusqu'à 93%. 

En 2010, Piperas [45] étudie le contrôle de la séparation de la couche limite sur une surface 

portante NACA4415 pour différentes sections indiquant un gain de portance maximale 

d’environ 20%. 
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Donovan et al. [46] ont étudié le recollement de la couche limite sur un profil NACA0012 en 

utilisant un jet synthétique (J.S). Les résultats indiquent une augmentation de portance de 20% 

de la portance pour un angle poste - décrochage α = 220. 
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 Introduction 

Dans ce chapitre, on présente plusieurs techniques de contrôle en vue d’agir sur l’écoulement 

et éviter l’apparition de décollement. Plusieurs études de contrôle dans le domaine ont été 

proposées pour retarder ou supprimer l’apparition de décollement des filets d’air. La 

manipulation de l’écoulement peut se faire par un ajout énergétique (soufflage) dans le but de 

renforcer les filets d’air dont l’énergie est dégradée. Comme on peut remplacer les filets d’air 

dégradé par d’autres qui ne présentent pas une dégradation énergétique à travers la paroi 

(aspiration) où à travers une optimisation de la forme aérodynamique de la paroi du profil ou 

par un mouvement glissant de la paroi solide. Les voies de recherche qui consistent à contrôler 

localement l’écoulement au niveau de la paroi se décompose en deux catégories : 

  - Le contrôle passif, qui agit en permanence sur l’écoulement sans apport d’énergie. 

  - Le contrôle actif qui injecte de l’énergie dans l’écoulement en fonction du besoin.    

2.1 Contrôles passifs  

2.1.1 Contrôle par générateur de vortex (VGs) 

 L’idée de cette technique de contrôle classique repose sur l’utilisation de petits obstacles 

distribués sur le profil en amont du point de décollement, immergés dans la couche limite qui 

retarde le décollement de la couche limite en aval. Notons qu’ils ont été utilisés pour la première 

fois par Taylor en 1947 [47], pour contrôler le décollement et réduire la zone de décollement. 

En général les VGs sont des petits éléments de forme trapézoïdale ou des corps profilés. Ces 

générateurs sont montés pour influencer les filets d’air en créant des tourbillons qui servent à 

ré-énergiser le flux d’air sur la zone à proximité de la paroi en aval afin qu’ils puissent suivre 

la forte courbure d’un profil et rester attachés à sa surface (Fig.2.1, Fig.2.2 et fig.2.3). 

Le contrôle passif de la couche limite à l’aide de générateurs de tourbillons (VGs) constitue une 

solution simple et pas très couteuse, avec des résultats promoteurs [48, 49 ,50], les VGs sont de 

différents tailles et formes [51] triangulaire ou rectangulaire avec une hauteur de l’ordre de 

l’épaisseur de la couche limite (δ). Ils peuvent être disposés de sorte à produire des tourbillons 

co-rotatifs ou contre-rotatifs selon la direction d’implantation de l’obstacle dans des conditions 

bien précises où l’emplacement de séparation est relativement fixe et pas trop loin des 

dispositifs de contrôle (fig.2.4). Bak et al. [52] indiquent que des générateurs de vortex placés  
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 à 20% de la corde sur l’extrados d’un  profil NACA 63415 permettent de pousser l’angle de 

décrochage de 130 à 180  avec un gain de portance de 30% pour un angle d’incidence égal à 150 

(Figures 2.4 et 2.5) et une réduction de trainée de 43% pour un angle d’incidence égal à 180 , 

mais le seul impact des VG est d’induire une trainée supplémentaire.  

    

   

 

 

 

 

 

Figure 2.1   Principe de fonctionnement de générateur de vortex. 

 

 

 

 

 

Figure 2.2   Générateurs de vortex situés derrière le bord d’attaque de l’aile [53]. 

 

 

 

 

 

Figure 2.3   Générateurs de vortex placés devant les ailerons [53] 
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Figure 2.4   Définition géométrique des VG, d’après [52]. 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 2.5   Effet des générateurs de vortex sur le coefficient de portance d’un profil NACA 

63415, d’après [52]. 

 Par conséquent, la conception des VGs doit être optimisée pour des applications particulières 

où l'emplacement de séparation est relativement fixe et pas trop loin des dispositifs de contrôle 

(Figue. 2.6).  
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    (a) 

 

 

                                                            

 

    (b)          

 

                                

Figure 2.6   Les différentes positions des VG : (a) Co-rotatif, (b) contre-rotatif [54]. 

L’application des générateurs de vortex sur les pales d’éoliennes a fait l’objet de plusieurs 

travaux par la communauté scientifique. Les VGs ont conduit à une amélioration des 

performances dans la partie externe de la pale (fig.2.7). 

  

 

 

 

 

 

 

 

Figure 2.7 Amélioration des caractéristiques d’écoulement d’une éolienne par VG [55]. 
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Les dispositifs passifs qui présentent une géométrie fixe s’avèrent efficace pour contrôler le 

décollement de la couche limite et améliorer les coefficients globaux d’un profil. 

 L’inconvénient de ce dispositif et de ne pas être désactivé. Il peut conduire à des effets 

indésirables, et peuvent être à l’origine d’une trainée supplémentaire indésirable et pénalisante. 

Pour remédier à ce problème une nouvelle génération dite VGM a vu le jour. L’ONERA a 

développé un dispositif à génération de vortex mobile (fig. 2.8). 

      

Figure 2.8   Schémas d’un dispositif VGM [56] 

Dans le but de réduire ou de supprimer la séparation de la couche limite. R.F. Osborne et al 

[57] ont utilisé des micros générateurs de vortex rétractables à haute fréquence (HiMVG), sur 

le bord d’attaque d’une aile avec une hauteur de 5mm et une plage de fréquences entre 30 et 50 

HZ. Ce système produit des flux oscillatoires dans la couche limite par tourbillons intégrés. Ce 

mécanisme, est avéré efficace pour réduire la séparation de l’écoulement sur la partie supérieur 

d’un volet dévié par rapport à un VG classique (fig.2.9). 

 

 

 

 

Figure 2.9   Schémas d’installation des caractéristiques d’un dispositif (HiMVG) [57].
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2.1.2 Contrôle par Volet de Gurney 

Le volet de Gurney (en anglais Gurney flap) est une petite réglette installée le long du bord fuite 

d’une aile. Elle est typiquement installée à angle droit du gradient de pression sur le profil. Le 

principe de fonctionnement du flap consiste à augmenter la pression sur l’intrados et à la 

diminuer sur l’extrados, afin d’aider la couche limite à rester collée à l’extrados depuis le bord 

d’attaque jusqu’au bord de fuite, ce qui est traduit par une amélioration des performances 

aérodynamiques [58-60].  

Plusieurs études sur le profil d’aile utilisent le volet de Gurney comme un moyen de contrôle          

de décollement de la couche limite. Parmi certains travaux : 

Liebeck [61] installe pour la première fois le volet de Gurney au bord de fuite 

perpendiculairement à la surface intrados et mesurant 1% à 5% de la longueur de la corde. Les 

résultats ont montré un gain en portance avec une augmentation de trainée et de finesse par 

rapport au profil de référence. Il suggère un optimum volet Gurney mesurant 1% à 2% de la 

corde. La figure 2.10 montre au niveau du bord de fuite une double région de recirculation. 

 

 

       

 

                                       (a)                                                          (b) 

Figure 2.10 (a) Profil avec du volet Gurney, (b) Nature de l’écoulement au niveau de   bord 

de fuite [62]. 

 

Une étude numérique faite par Cory S. James et al [63] utilisant un volet Gurney sur un profil 

NACA4412 de l’ordre de 1% à 3% de la longueur de la corde, conduit à une augmentation de 

portance avec une petite augmentation de trainée fig. 2.11 et 2.12. 
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Figure 2.11   Effet de la dimension du volet Gurney sur le coefficient de portance pour un 

profil NACA4412, ReC= 1.64.106 [63]. 

 

 

 

 

 

(a)                                                                     (b) 

Figure 2.12   (a)  Lignes de courant sans volet Gurney  and (b) contours en ligne pour le cas 

avec volet Gurney [63]. 

Li et al [64] ont examiné l’effet du volet de Gurney sur un NACA0012 par des mesures 

expérimentales. Les mesures expérimentales des distributions de pression de surface ont été 

obtenues, afin de déterminer les coefficients de portance et de traînée pour différentes 

configurations. L'ajout d'un volet de Gurney a augmenté le coefficient de portance maximal de 

1.37 à 1.74 pour un angle i=80, tout en augmentant la traînée. De plus, les mesures du profil de 

la couche limite ont été effectuées en utilisant une sonde de pression totale à une position de 

90% de la corde. La hauteur effective des volets de Gurney correspond à environ 2% de la 
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longueur de la corde, ce qui fournit une finesse la plus élevé parmi les configurations étudiées 

comparé au profil sans contrôle.  

2.2 Contrôles actifs   

Les approches de contrôle du décollement tirent profit des instabilités naturelles de la couche 

cisaillée décollée aux perturbations. Le contrôle peut être utilisé pour modifier l’intensité 

turbulente, influencer le décollement pour augmenter la portance et réduire la trainée [65]. Le 

concept de contrôle par actionneur fluidiques a prouvé son efficacité pour contrôler le 

décollement de la couche limite [66]. Parmi les actionneurs fluidiques utilisées 

expérimentalement et qui ont fait l’objet de simulation numérique, les jets continus, les jets 

pulsés et les jets synthétiques [67- 69]. Ces différents modes d’action fluidique possibles sont 

reportés sur la figure 2.13 décrivant l’évolution temporelle de la vitesse du jet  

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 2.13   Evolution temporelle de la vitesse du jet 

2.2.1 Contrôle par jet continu  

L’utilisation des techniques d’aspiration ou de soufflage de la couche limite remontent à 1930 

environ [70]. Les jets fluidiques, issus d’une fente de soufflage, communique de l’énergie 

cinétique à la couche limite qu’il réactive, en retardant ou en supprimant ainsi le décollement. 

Pour obtenir l’effet recherché par soufflage ils communiquent au jet une vitesse supérieure à 

celles des différents filets de la couche limite et également supérieure à la vitesse locale de 

l’écoulement potentiel [71]. Récemment, Viswanath et al. [72] ont montré qu’il est possible de 

rattacher une couche limite décollée grâce à un soufflage tangentiel à l’intérieur du bulbe de 
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décollement par un ajout de l’énergie cinétique au fluide à faible vitesse dans la couche limite 

comme il montré sur la figure 2.14. 

 

Figure 2.14   Mécanisme du soufflage tangentiel et normal [73]. 

 

Figure 2.15   Lignes de courant au voisinage du bord de fuite sans et avec contrôle [2].    

 

Tensi et al. [74] indiquent également que l’utilisation de soufflage pariétal continu permet de 

limiter de façon significative le développement du sillage d’un cylindre. Les expériences sont 

menées à faible nombre de Reynolds (Re= 330) autour d’un cylindre. Le soufflage est appliqué 

à travers une fente, le long d’une génératrice du cylindre à la position azimutale θ=180°. La 

Figure 2.15 présente des visualisations réalisées sans contrôle et pour différentes valeurs du 

coefficient de quantité de mouvement (Cμ=0.52, Cμ=4.36 et Cμ=39,2). 

 

 

 

Soufflage tangentiel 
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Figure 2.16   Atténuation du sillage d’un cylindre à l’aide d’une fente de soufflage située 

pour une position azimutale θ=180°, (a) sans contrôle, (b) avec Cμ=0,52, (c) avec Cμ=4,36, 

(d) avec Cμ=39,2 [74]. 
 

Le mode d’action par fente d’aspiration est différent. Ce qui permet l’aspiration de la couche 

limite ralentie par la viscosité. Si l’aspiration est suffisante, le décollement peut être supprimé. 

Cette méthode peut agir sur l’écoulement potentiel en donnant naissance à des survitesses en 

amont qui augmentent la circulation. Plusieurs études numériques ont montré que l’aspiration 

perpendiculaire à la paroi près du bord d’attaque, pour des vitesses relatives comprises entre 

1% et 20% permettent d’améliorer les performances aérodynamiques d’un profil NACA0012.    

 

 

 

 

Figure 2.17   Principe de fonctionnement de l’aspiration de couche limite. 
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Figure 2.18   Effet de l’aspiration sur le décollement 

autour d’un cylindre. 

 

 

 
                                          (a)                                                              (b) 

 

Figure 2.19   Contrôle par aspiration du décollement sur un cylindre. (a) écoulement sans 

contrôle (b) écoulement avec contrôle par aspiration normale à la paroi (θ=1050) [51]. 

 

2.2.2 Contrôle par jets synthétiques  

Ces dernières années, les recherches scientifiques se sont penchées sur d’autres stratégies pour 

le contrôle du décollement de la couche limite. Parmi ces contrôles, on citera le contrôle par 

jets synthétiques qui s’avère particulièrement efficace en agissant sur l’écoulement par des 

oscillations de la paroi du profil. L’excitation acoustique ou piézo-électrique, sont des exemples 

de jets synthétiques, qui sont actuellement largement testés expérimentalement pour plusieurs 

configurations d’écoulements autour de profils [52, 53, 54]. Ces jets sont placés dans la cavité 

pour générer une succession de soufflage et aspiration engendrée par le mouvement de 
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l’actionneur (fig.2.20-2.21). Le jet crée un débit moyen nul, qui n’apporte pas de fluide 

supplémentaire à l’écoulement [54]. En vue de concevoir des actionneurs générant des jets 

synthétiques performants et très facile à utiliser sur des ailes d’avion, une technologie de 

miniaturisation de ces dispositifs par l’utilisation de composant MEMS (Micro-Electro-

Mechanical Systems) est en cours de test (fig.2.21-2.22) [56]. 

 

 

 

 

 

 

     

 

 

                                                   Figure 2.20   Jet synthétique [55]. 

 

   Figure 2.21   Schéma d’un jet synthétique [56]. 
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Figure 2.22   Photographie d’un MEMS piézoélectrique [d’après SPA Inc.]. 

 

Le principe est basé sur l’utilisation des ondes sonores générées par des hauts parleurs à des 

gammes de fréquences qui vont interagir avec la couche limite permettant de repousser le point 

de décollement vers l’aval en énergisant les particules prés paroi (Collins 1979). Parmi les 

auteurs (Gilarranz et al. [75]) fait le choix d’utiliser un système mécanique pour générer les jets 

synthétiques. Ce dispositif est logé à l’intérieur du profil (fig.2.23) et présente l’avantage de 

produire des amplitudes d’oscillation importantes qui dépend de la gamme de fréquence de 

l’actionneur. Ce couplage fréquence-amplitude rend le contrôle de décollement plus efficace.   

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 2.23   Principe de fonctionnement du générateur de jets synthétiques mis en 

Place par [75]. 
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2.2.3 Contrôle thermique 

Le contrôle thermique fait l’objet de plusieurs études, en vue de contrôler le décollement en 

chauffant directement l’écoulement, ce qui génère des transferts de chaleur fluide-paroi.  Le 

fluide proche paroi a une plus faible densité et une viscosité plus faible, ce qui entraine une 

augmentation de quantité de mouvement proche paroi rendant la couche plus résistante au 

décollement (Cf. Chang 1976, revue de synthèse des études sur le contrôle du décollement qui 

utilisent les transferts de chaleur entre la paroi et la couche limite).         

        2.2.3.1 Effets du chauffage pariétal 

 Le chauffage pariétal (fig.2.24) consiste à chauffer les particules fluides qui sont en contact 

direct avec la paroi et ces dernières chauffent à leur tour les particules des couches supérieures. 

Donc, cette différence de température entre la paroi et l’écoulement extérieur se traduit par la 

diminution de la masse volumique et la viscosité, ce qui favorise plus le décollement de 

l’écoulement [76]. 

           

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 2.24   Effet du chauffage pariétal sur l’extrados d’un profil aérodynamique [76]. 
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2.2.3.2 Effets du refroidissement pariétal 

Le refroidissement pariétal fait refroidir les particules fluides qui sont en contact direct avec la 

paroi et ces dernières refroidissent également les particules fluides des couches. 

Donc, la diminution de la température se déclenche entre la paroi et l’écoulement extérieur et 

par conséquent des forces de flottabilité naissent en poussant l’écoulement de la couche limite 

vers la paroi (fig.2.25). 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 2.25   Effet du refroidissement pariétal sur l’extrados d’un profil aérodynamique [76]. 

2.2.4 Contrôle électromagnétique 

Actuellement, le contrôle électromagnétique est en cours de recherche en vue d’implanter un 

tel système sur un profil d’aile. Le principe est de générer dans la couche limite une force 

électromagnétique dans le sens de l’écoulement ou encore perpendiculaire au profil afin de 

favoriser les mélanges d’énergies entre différentes zones de l’écoulement traduisant un 

recollement de la couche limite ou repousser le point de décollement en aval. Les expériences 

de Weier et al [77], mettent en évidence une forte accélération de l’écoulement en proche paroi 

de la plaque si forces électromagnétiques appliquées est suffisamment importante. Un retard de 

décollement est observé pour la plaque plane en incidence (fig. 2.26).   
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Figure 2.26   Effet du contrôle électromagnétique sur une plaque plane en incidence [77]. 

L’amélioration des performances aérodynamiques d’une aile d’avion constitue un enjeu majeur 

en industrie aéronautique, en particulier le problème de contrôle de la séparation de la couche 

limite des profils en incidence. L’objectif est de repousser l’angle de décrochage et augmenter 

la finesse. Dans ses travaux sur le contrôle de la séparation, Roth [78] à étudier l’effet d’un ou 

plusieurs actionneurs plasmas (DBD) intégrés sur l’extrados d’un profil d’aile NACA0015 et 

constate qu’il est possible de rattacher ou retarder la séparation à des fortes angles d’incidence 

(fig.2.27).   

 

 

 

 

 

Figure 2.27   Contrôle par plasma d'un écoulement autour d'un profil d'aile de type 

NACA0015, [78]. 

Dans le même axe, Corke et al. [79,80] réalisent deux études portant sur l’utilisation d’un 

actionneur plasma placé au bord d’attaque en vue de contrôler l’angle de décrochage d’un profil 

NACA0015. Ils observent que l’effet de contrôle très similaire à celui d’un bec a permis de 

repousser l’angle de décrochage de 30 avec une augmentation de finesse. D’autre part, de la 
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 même manière, l’étude a montré qu’un actionneur posé au bord de fuite, de façon analogue à 

celle d’un volet entraine une augmentation de la portance avec un gain dans l’angle de 

décrochage de quelques degrés supplémentaires (fig.2.28). 

 

 

  

 

 

 

 

 

Figure 2.28   Contrôle d'un écoulement autour d'un profil d'aile NACA0015 de 12.5 cm de 

corde. Intégration de l'actionneur (a) et influence du mode instationnaire sur le décrochage (b) 

[79]. 

 

Les recherches de Sosa et al. [81] ont testé l’effet d’un actionneur plasma en mode pulsé au 

bord d’attaque à une vitesse de 25m/s et un angle d’incidence de 200. Ils constatent un 

rattachement de l’écoulement d’une part, et d’autre part l’efficacité de l’actionneur dépend 

notamment de la puissance électrique d’alimentation et également de la fréquence de pulsation 

pour l’actionneur en régime pulsé (Fig.2.29).       

 

 

 

 

Figure 2.29   Champs des vecteurs vitesses et lignes de courant obtenus par PIV autour 

d'un profil d'aile NACA0015 à 200 d'incidence. Sans contrôle (a) et avec décharge pulsée à    

F= 50 Hz (b) [81]. 

Electrode exposée Film diélectrique 
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2.3 Caractéristiques géométriques du profil d'aile  

 On définit profil aérodynamique comme le contour géométrique qu’on obtient par la coupe 

verticale d’une aile d’avion, d’une pale d’hélicoptère et d’une pale de turbine à gaz ou de turbine 

à vapeur. La forme du profil est une caractéristique essentielle d’une aile influx grandement sur 

les caractéristiques aérodynamiques et les performances d’un avion. Selon la figure 2.30, on 

définit les grandeurs géométriques suivantes d’un profil aérodynamique [82]. 

 

 

 

 

 

 Figure 2.30   Caractéristiques géométriques d’un profil [82] 

 Bord d’attaque : le premier point commun entre l'extrados et l'intrados. 

 Bord de fuite : le dernier point commun entre l'extrados et l'intrados.  

 Corde (AF) : c'est le segment qui lie le bord d'attaque et le bord de fuite. 

 Epaisseur (e) : la valeur maximale des distances perpendiculaires à la corde. 

 Flèche maximale (f) : la plus grande ordonnée de la ligne moyenne par rapport à (AF) 

 Corde moyenne (c) : le milieu des segments perpendiculaire à la corde [83].  

2.4 Définitions de quelques nombres adimensionnels 

Les écoulements externes sont fortement influencés par les effets de turbulence, et de 

compressibilité. On peut quantifier ce phénomène par quelques nombres adimensionnels. 

2.4.1 Nombre de Reynolds 

Le nombre de Reynolds est le rapport des forces d'inertie sur les forces visqueuses. 

.
Re  = 

U c




  

Bord d’attaque 

Corde moyenne 

Epaisseur 
Extrados 

Flèche 

Bord de fuite 

Corde Intrados 

F A 

e 
f 

c 
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 Avec : 

U  : vitesse de l'écoulement à l’infini (m/s2) 

 : viscosité cinématique de l'écoulement (m2/s) 

c : Longueur caractéristique du profil (m) 

Le nombre de Reynolds est un paramètre très important en aérodynamique, notamment dans la 

classification des écoulements.il permet, par exemple de quantifier les écoulements laminaires 

et turbulents. 

2.4.2 Nombre de Mach 

Le nombre de Mach M   est le rapport de la vitesse de l'écoulement U   à la vitesse 

du son, a. 

U
M

a


   

Le nombre de Mach caractérise les effets de compressibilité dans un   écoulement gazeux. 

Dans le but de quantifier, le gain de portance et une éventuelle diminution de la trainée, nous 

 

Utiliserons les coefficients de portance et de trainée, Cz et CX définis comme suit : 

 

 

 

 

 Avec : 

 

 Pression dynamique :  
21

2
U    appelée pression dynamique et S : la surface du profil 

2.4.3 La fréquence adimensionnée 

Ce paramètre n’est autre que la fréquence d’excitation adimensionnelle F 
. 

.f c
F

U






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Où f est la fréquence de la propagation de l’écoulement et c représente la corde du profil. 

2.4.4 Coefficient de la quantité de mouvement  

Le coefficient de la quantité de mouvement du jet adimensionnelle Cµ qui d’écrit l’énergie 

apportée à l’écoulement. 

2

0

21

2

j je U
C

cU




 

  

 

Où U0    amplitude de l’excitation du jet, ej largeur de la fente du jet, ρj masse volumique du jet 

et ρ∞   masse volumique de l’écoulement. 
 

2.4.5 La vitesse relative  

La vitesse relative Vr qui permet une comparaison rapide entre la vitesse du jet 0U  et la 

vitesse de l’écoulement à l’infini U . 

0
r

U
V

U 


 

 

 



Chapitre III                                                                    Modèle Mathématique 

39 
 

 Introduction 

 Dans ce chapitre on présente le modèle mathématique régissant le problème physique à étudier 

à savoir l’écoulement bidimensionnel, turbulent et incompressible autour d’un profil 

bidimensionnel et comparer les deux configurations sans et avec contrôle. Plusieurs 

configurations sont étudiées pour vérifier l’efficacité du système de contrôle appliqué et    

identifier les valeurs optimums des paramètres de système de contrôle, pour une meilleure 

efficacité. L’effet du contrôle sur les performances aérodynamiques, suppose la connaissance 

de l’état d’écoulement autour d’un profil propre sans contrôle. La simulation numérique est 

réalisée en utilisant le mailleur Gambit et le solveur Fluent. Dans ce qui suit, on essaie de 

donner un aperçu succinct sur les deux logiciels utilisés puis entamer l’étude de la 

configuration sans contrôle.  

3.1 Formulation mathématiques du problème 

3.1.1 Equations de Navier-Stokes instantanées 

L’écoulement à étudier, est régi par les équations de Navier-Stokes qui expriment la 

conservation de masse, et de la conservation de la quantité de mouvement, Les hypothèses 

suivantes sont introduites :  

- L’écoulement est totalement turbulent 

- L’écoulement est instationnaire 

- L’écoulement est bidimensionnel 

- L’écoulement est incompressible 

- Le fluide est visqueux  

- Sans transfert de chaleur 

- La force de gravité est négliger. 

3.1.1.1 Equation de continuité 

L’équation de continuité exprimant la loi de conservations de masse pour un volume de 

contrôle matériel donné, s’écrit dans la base cartésienne sous la forme : 

( ) 0i

i

u
t x




 
 

 
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Pour le cas incompressible, cste   et permanent. 

Alors on aura : 

0    
u v

x y

 
 

 
                                                                                                                 (III.1)                                    

3.1.1.2 Equations de quantité mouvement 

2 2

2 2

u u u 1 p u u
u v    

t x y x x y




      
      

      
                                                                (III.2) 

2 2

2 2

v v v 1 p v v
u u  

t x y y x y




      
      

      
                                                                   (III.3) 

3.1.2 Equations de Navier-Stokes moyennées 

Pour résoudre le système d’équations (III.1), (III.2) et (III.3), une approche statistique sera 

utilisée. C’est O. Reynolds (1895), qui a proposé pour la première fois une décomposition de 

chaque variable dépendant du temps et de l’espace en une partie moyenne F  et une partie 

fluctuante 'f [84] :                                                    

F F f '   

Où F représente u, v, p. 

Le système d’équations (III.1), (III.2) et (III.3) devient : 

u v
0    

x y

 
 

 
 

2 2
' ' ' '

2 2

1
  - (u u ) - (u v ) 

u u u p u u
u v

t x y x x y x y




        
      

        
                       (III.4) 

2 2
' ' ' '

2 2

v v v 1 p v v
u u  (u v ) (v v )

t x y y x y x y




        
        

        
 

Les équations moyennées font apparaitre des termes de corrélations doubles des fluctuations. 

Ils proviennent de la non-linéarité des équations de bilans. Ces termes, appelés tensions de 

Reynolds, traduisant l’effet de la turbulence sur l’évolution du mouvement moyen et rendent 

le système d’équations ouverts c’est à-dire plus d’inconnues que de relations. Ce qui impose 
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un problème de fermeture du système, cela veut dire le lien entre les corrélation doubles et le 

champ moyen [85].  

Parmi les modèles de fermeture, on a choisi le modèle k-epsilon.  

3.1.3 Conditions aux limites 

 Condition à l’entrée 

Des conditions de type de Dirichlet sont imposées pour les composantes de vitesse. La vitesse 

longitudinale U est imposée uniforme et égale à la vitesse potentielle U∞, par contre la vitesse 

transversale est nulle.        

u U

v 0




 

 Condition à la sortie 

Les conditions de Newman sont appliquées à la sortie. Toutes les grandeurs ont un gradient 

normal nul. 

u v
0

x y

 
 

 
 

 Condition au niveau de la paroi 

pour  y 0  ,      u=v=0            

 Condition au niveau du jet synthétique 

Pour assurer l’écoulement instationnaire au niveau du jet, on impose une vitesse  

j 0u U sin(2 f.t)  

 Ce sont des équations différentielles non-linéaires aux dérivées partielles et du deuxième 

ordre. Une solution analytique exacte de ce système d’équations étant inaccessible, on se 

propose de traiter le problème par une approche numérique. Les équations différentielles sont 

discrétisées en équations algébriques par la méthode des volumes finis. La résolution 

numérique, est faite en utilisant un code commercial « Fluent » basé sur la méthode des 

volumes finis.  
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3.2 Le mailleur Gambit  

Le mailleur gambit est un outil de prétraitement qui permet à l’utilisateur de construire la 

géométrie du domaine de calcul et subdiviser ce dernier en petits volumes de contrôle et 

cellules de calcul. L’ensemble de ces volumes élémentaires constitue le maillage. Il existe 

différents types de maillage, un maillage structuré, non structuré et hybride. Pour obtenir une 

grille acceptable on doit assurer une bonne résolution assurant un bon lissage au niveau des 

zones de transition entre les régions à maillage fin et celles à maillage grossier et minimiser le 

nombre total des cellules.  La définition des conditions aux limites appropriées, au niveau des 

cellules qui coïncident ou touchent la frontière du domaine de calcul, se fait également à ce 

niveau. Il permet de créer plusieurs types de maillage suivant la géométrie et de spécifier le 

type de matériau (fluide ou solide) telles que, par exemple, la vitesse à l’entrée du domaine 

exprimé par « Velocity Inlet » et la pression à la sortie en utilisant « Pressure Outlet ».   

 3.3 Le solveur Fluent 

 Le solver fluent est un programme conçu pour la simulation des écoulements de fluide et du 

transfert de chaleur pour des géométries complexes. Ce solveur utilise la méthode des volumes 

finis. Cette dernière est souvent utilisée pour la résolution numérique de problèmes 

d'écoulements numériques [18]. Il présente plusieurs outils sur lequel on peut travailler. On 

commence tout d'abord par importer le maillage avec l’extension (.msh) sur lequel on travaille 

puis on définit les paramètres nécessaires comme le choix du modèle physique du problème et 

l’insertion du nombre de Mach ou la vitesse d'écoulement. On injecte les conditions initiales 

et aux limites et on choisit les paramètres du modèle de turbulence.    

Il existe des critères de convergence sur la précision des valeurs qu’on doit vérifier pour que 

les calculs s’arrêtent. Par exemple, les résidus entre l’itération présente et l’itération suivante 

doivent atteindre 10-3 par défaut et peuvent être poussés jusqu’à 10-6 selon le modèle 

d’écoulement étudié. Quant à l’initialisation des calculs, il est préférable de choisir les 

conditions d’entrée ou le résultat du calcul précédant ayant déjà convergé. Après l’initialisation 

du champ de calcul, le lancement de la simulation est effectué en choisissant le nombre 

d’itérations que le solveur Fluent devra réaliser. Le code fluent ainsi présenté avec ces outils, 

est capable d’assurer le calcul et le tracé des champs de pression et de vitesse, du coefficient 

de pression, etc. autour du profil. 
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3.4 Prétraitement de la simulation numérique  

La génération de maillage représente la subdivision du champ d’écoulement en petits volumes 

de contrôle et cellules de calcul. L’ensemble de ces volumes élémentaires constitue le maillage. 

Il existe diverses manières de mailler un profil aérodynamique. Nous proposons ici de générer 

un maillage dit en C-H structuré pour avoir une structure plus raffinée dans les zones qui 

présentent de forts gradients. Afin de pouvoir capter correctement la couche limite avec un 

modèle de turbulence de type (k-ε). Le modèle de paroi demande d’ajuster l’épaisseur des 

cellules à la paroi solide avec une valeur égale à 0.005 de la longueur de la corde dans le but 

d’assurer la condition y+ inferieur à 30. Le nombre total des cellules pour une configuration 

typique est d'environ 48600. L’indépendance maillage-solution est obtenue après plusieurs 

tests (Fig.3.1).    

 

 

 

 

 

 

 

(a)  

 

 

 

 

 

 

 

(b) 

Figure 3.1   Maillage de calcul avec position de jet (a) Agrandissement du maillage dans la 

région de la position de jet (b) sur un profil NACA0012. 

Orifice du 
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Pour les conditions aux limites on les impose sur les différentes limites du domaine de calcul. 

Aux parois solides telles que l’extrados et l’intrados, les conditions d’adhérence (« Wall ») 

sont imposées ce qui correspond à une vitesse nulle. En amont du profil, on supposera connue 

la vitesse de l’écoulement et on imposera des conditions aux limites de type vitesse imposée « 

Velocity inlet » ainsi que pour la fente du jet synthétique pour le cas avec contrôle. A la sortie 

du domaine de calcul, on imposera la valeur de la pression qui est la pression atmosphérique 

et on optera pour des conditions de type sortie à pression imposée « pressure outlet » pour le 

cas sans contrôle et « outflow » pour le cas avec contrôle.  
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4.1 Etude du modèle sans contrôle 

 L’effet du contrôle sur les performances aérodynamiques, suppose la connaissance de l’état 

d’écoulement autour d’un profil propre sans contrôle. Ainsi les distributions de pression 

autour d’un profil NACA0012 pour un nombre de Mach infini égal à 0.13, sont calculées pour 

différents angles d’incidence allant de 00 à 220. 

La figure 4.1 donne la distribution de la pression pour des angles d’incidence entre 140 et 220 

car à ces incidences la couche limite est complètement décollée sur l’extrados. On constate 

une réduction de l’écart de la distribution du coefficient de pression à l’extrados et à l’intrados 

toute en augmentant l’angle d’incidence, traduisant une chute de portance. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 4.1   Distributions du coefficient de pression sur un profil NACA0012, M∞=0,13 

pour différents angles d’incidences. 
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Figure 4.1   Distributions du coefficient de pression sur un profil NACA0012, M∞=0,13 

pour différents angles d’incidences. 
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Figure 4.1   Distributions du coefficient de pression sur un profil NACA0012, M∞=0,13 

pour différents angles d’incidences. 
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D’après la figure 4.2 représentant la distribution du coefficient de portance en fonction de 

l’incidence, on observe que la courbe reste quasi linéaire croissante jusqu'à 100 environ. Le 

coefficient de portance Cz passe par un maximum égal à environ 1,15 pour un angle 

d’incidence α=160, caractérisant l’angle de décrochage. Pour des valeurs supérieures à 160, le 

Cz décroit brusquement suite au décollement des filets d’air. On observe à partir de la courbe 

de trainée que la valeur du coefficient de trainée CX augmente rapidement et devient très 

grande lorsqu’on se rapproche de la zone de décrochage (fig.4.3). La séparation est traduite 

par un coefficient de frottement Cf nul. Plus l’angle d’incidence est élevé et plus le point de 

séparation avance vers le bord d’attaque (fig.4.4). A une incidence de 150, la séparation est 

initiée au-delà de 90% de la corde du profil. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 4.2   Distribution du coefficient de portance sur un profil NACA0012, M∞=0,13. 
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Figure 4.3   Distribution du coefficient de trainée sur un profil NACA0012, M∞=0,13. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 4.4   Evolution du coefficient de frottement sur un profil NACA0012, M∞=0,13 

pour différents angles d’incidence. 
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Figure 4.4   Evolution du coefficient de frottement sur un profil NACA0012, M∞=0,13 

pour différents angles d’incidence. 
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Figure 4.4   Evolution du coefficient de frottement sur un profil NACA0012, M∞=0,13 

pour différents angles d’incidence. 
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4.2 Validation du modèle numérique 

 

Le modèle numérique est testé pour une configuration d'un profil NACA0012 sans contrôle 

avec un angle d'attaque égal à 150 où le point de séparation apparaît. La comparaison de la 

distribution des coefficients de pression entre les résultats numériques et expérimentaux 

donnés par N. Gregory et al. [86] est illustré dans la Fig.4.5. 

La figure montre que les courbes coïncident à la surface supérieure (extrados) sauf au 

voisinage du bord d'attaque où le coefficient de pression pour le cas expérimental est 

légérement plus élevé. La différence est que dans le cas expérimental, nous avons le 

phénomène de transition lorsque la couche limite commence laminaire et devient turbulente 

après cela, alors que dans la présente étude numérique, la couche limite est supposée être 

complètement turbulente le long du profil aérodynamique. Cependant, les résultats globaux 

montrent une bonne concordance entre les deux cas à la surface supérieure où la séparation 

a lieu et où le concept de contrôle sera appliqué. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 4.5   Distributions du coefficient de pression sur un profil NACA0012, M∞=0,13 

pour α=150. 
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4.3 Etude du contrôle de décollement par jet synthétique  

4.3.1 Influence de l’inclinaison du jet sur le décollement de la couche limite 

Les figures 4.6 et 4.7 représentent l’évolution des coefficients de portance et de trainée en 

fonction de l’angle d’inclinaison du jet pour un angle d’incidence α=200 et un jet placé à 12% 

du bord d’attaque pour les quantités de mouvement du jet Cµ=0,045 et Cµ=0,09 avec une 

largeur de fente de 0,5% de la corde placée sur l’extrados d’un profil NACA0012 comparé au 

cas sans contrôle pour M∞ = 0,13 et Re∞=2,88.106. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 4.6   Distribution du coefficient de portance sur un profil NACA0012, M∞=0,13 et        

α= 200    en fonction de l’angle d’inclinaisons du jet. 

 

D’après la fig.4.6, on constate que le CZ augmente avec l’inclinaison du jet β jusqu’à des 

valeurs maximums de 1,13 ;1,4 respectivement caractérisant le  CZ max  et dépassant la valeur  

indiquée pour le cas sans contrôle (environ 0,94) pour différents angles d’inclinaison du jet 

allant de 120 à 600 et 120 à 750  respectivement, pour des valeurs de quantité de mouvement  

Cµ=0,045 et Cµ=0,09  puis décroit, indiquant une inclinaison optimale de β=450 et en allant 

vers des valeurs Cz inférieurs comparant au cas sans contrôle  pour des  angles  inclinaison du 

jet supérieur à 600  et 750 avec des  Cµ=0,045 , Cµ=0,09 respectivement. Par contre le CX 
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(fig.4.7) diminue avec l’inclinaison du jet, jusqu’à un minimum β=450 puis augmente au-delà 

pour des valeurs de quantité de mouvement Cµ=0,045 et Cµ=0,09. Comparant au cas sans 

contrôle, la trainé diminue pour différents angles d’inclinaison allant de 300 à 450 et de 120 à 

750 respectivement, pour des valeurs de quantité de mouvement Cµ=0,045 et Cµ=0,09, mais 

elle reste négative pour des angles d’inclinaison du jet 120, 150, 600, 750, 900 et 900 avec 

Cµ=0,045 et Cµ=0,09 (fig.4.7). 

 
 
 
 
 
 
  
 
 
 
 
 
 
 

 

Figure 4.7    Distribution du coefficient de trainée sur un profil NACA0012, M∞=0,13 et 

α= 200   en fonction de l’angle d’inclinaisons du jet. 

 
 Les figures 4.8 et 4.9 ci-dessous indiquent les champs d'écoulement moyennés dans une 

période pour l'angle d'incidence de 200, Le détail des champs d'écoulement est illustré par le 

modèle de ligne de courant. Les champs d’écoulement avec contrôle pour différents angles de 

jet pour les valeurs 120, 150, 300, 450, 600, 750 et 900 et pour des valeurs de quantité de 

mouvement Cµ=0,045 et Cµ=0,09 ont été comparés au cas sans contrôle. Cependant, on 

constate une réduction de la zone de séparation jusqu'à la valeur de l'angle d’inclinaison 450, 

traduisant une amélioration de la performance aérodynamique. Au-delà de cet angle la zone 

de séparation augmente, traduisant une perte de portance et une augmentation de trainée. 
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Figure 4.8   Lignes de courant sur un profil NACA0012 à M∞=0,13, Cµ= 0,045 et α=200 

pour différentes inclinaisons du jet. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



Chapitre IV                                                                   Résultats et Discussion  

  

56 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 4.8   Lignes de courant sur un profil NACA0012 à M∞=0,13, Cµ= 0,045 et 

α=200 pour différentes inclinaisons du jet. 
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Figure 4.8   Lignes de courant sur un profil NACA0012 à M∞=0,13, Cµ= 0,045 et α=200 

pour différentes inclinaisons du jet. 

 

 



Chapitre IV                                                                   Résultats et Discussion  

  

58 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 4.8   Lignes de courant sur un profil NACA0012 à M∞=0,13, Cµ= 0,045 et α=200 

pour différentes inclinaisons du jet. 
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Figure 4.9   Lignes de courant sur un profil NACA0012 à M∞=0,13, Cµ= 0,09 et α=200 

pour différentes inclinaisons du jet. 
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Figure 4.9   Lignes de courant sur un profil NACA0012 à M∞=0,13, Cµ= 0,09 et α=200 

pour différentes inclinaisons du jet. 
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Figure 4.9   Lignes de courant sur un profil NACA0012 à M∞=0,13, Cµ= 0,09 et α=200 pour 

différentes inclinaisons du jet. 
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Figure 4.9   Lignes de courant sur un profil NACA0012 à M∞=0,13, Cµ= 0,09 et α=200 

pour différentes inclinaisons du jet. 
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4.3.2 Influence de la position du jet sur le décollement de la couche limite 

Une optimisation de la position du jet synthétique nécessite une étude sur l’évolution du 

coefficient de portance en fonction des positions du jet. On a réalisé une étude à une incidence 

de 200 correspondants à un cas poste-décrochage pour des valeurs de quantité de mouvement 

Cµ= 0,045 et Cµ= 0,09 avec une orientation du jet β=450. On constate pour la figure 4.10, les 

distributions du coefficient de portance pour les cas Cµ= 0,045 et Cµ= 0,09 à une incidence de 

200, présentent des courbes croissantes, puis décroissantes en passant par Cz maximum de 1,15 

et 1,44 respectivement, pour une position du jet à 15% de la corde à partir du bord d’attaque. 

Comparé au cas sans contrôle, le coefficient de portance est nettement plus élevé pour les 

deux cas étudiés, pour n’importe quelle position du jet. Plus la quantité de mouvement du jet 

est importante (Cµ= 0,09) et plus la courbe du Cz en fonction de la position du jet, à tendance 

à s’aplatir, rendant le Cz constant quelque soit la position. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 4.10   Distribution du coefficient de portance sur un profil NACA0012, M∞=0,13 

pour différentes positions du jet. 

 

Les figures 4.11 et 4.12 ci-dessous indiquent les champs d'écoulement moyennés dans une 

période pour un 'angle d'incidence de 200, le détail des champs d'écoulement est illustré par 

le modèle de ligne de courant. Les champs d'écoulement avec contrôle à des positions 

différentes de jet 8%, 12%, 14%, 15%, 16%, 18%, 20%, 25% pour des valeurs de quantité 
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de mouvement Cµ=0,045 et Cµ=0,09 ont été comparés au cas sans contrôle. Cependant, on 

constate aucune amélioration de la zone de séparation pour un Cµ=0.045 quelque soit la 

position du jet. Par contre pour un Cµ=0,09, le changement est net et la zone de séparation 

disparait pour toutes les positions du jet considérées. Ce qui suppose une amélioration des 

performances aérodynamiques pour ce dernier cas d’où l’importance du taux de quantité de 

mouvement (Cµ) injecté dans le contrôle du décollement de la couche limite.   
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Figure 4.11   Lignes de courant sur un profil NACA0012 à M∞=0,13, Cµ= 0,045 et α=200 

pour différentes positions du jet. 
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Figure 4.11   Lignes de courant sur un profil NACA0012 à M∞=0,13, Cµ= 0,045 et α=200 

pour différentes positions du jet. 
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Figure 4.11   Lignes de courant sur un profil NACA0012 à M∞=0,13, Cµ= 0,045 et α=200 

pour différentes positions du jet. 
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Figure 4.12   Lignes de courant sur un profil NACA0012 à M∞=0,13, Cµ= 0,09 et α=200 

pour différentes positions du jet. 
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Figure 4.12   Lignes de courant sur un profil NACA0012 à M∞=0,13, Cµ= 0,09 et α=200 

pour différentes positions du jet. 
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Figure 4.12   Lignes de courant sur un profil NACA0012 à M∞=0,13, Cµ= 0,09 et α=200 

pour différentes positions du jet. 
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Figure 4.12   Lignes de courant sur un profil NACA0012 à M∞=0,13, Cµ= 0,09 et α=200 

pour différentes positions du jet. 
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4.3.3 Influence de la largeur de la fente du jet sur le décollement de la couche limite 

Les figures 4.13 et 4.14 présentent la distribution des coefficients de portance et de traînée 

pour différentes largeurs de jet avec une vitesse relative Vr = 1,5 et un angle d’inclinaison 

de jet β= 450 pour une position du jet à 15% de la longueur de la corde du profil. Le coefficient 

de portance Cz augmente avec l’augmentation de la largeur de la fente du jet d’une manière 

linéaire, avec un taux différent suivant l’angle d’incidence. Le taux moyen d’augmentation 

du Cz est de 20%. On remarque que si le décollement est enclenché, plus l’angle d’incidence 

augmente et plus le coefficient de portance Cz diminue. D’autre part pour un même angle 

d’incidence, plus la largeur du jet augmente et plus Cz augmente.  Les courbes du coefficient 

de trainée Cx en fonction de la largeur de la fente et de l’angle d’incidence, figure 4.14, 

présentent deux paliers. Le premier palier avec un taux de croissance du Cx faible jusqu’à 

une largeur de la fente de 2% pour un angle d’incidence de 180 et à 1,5% et 1% pour les 

incidences 200 et 220 respectivement et un deuxième palier avec un taux de croissance 

appréciable de 5% au-delà de ces valeurs. Le taux de croissance du Cx est d’autant plus 

important que l’angle d’incidence est élevé et l’écart de croissance du Cx pour différents 

angles d’incidence, reste constant quelque soit la largeur de la fente du jet.                                                                                                                                         

 On remarque que plus l’angle d’incidence est faible et plus l’augmentation de la largeur de 

la fente du jet est permise avec un taux de croissance du Cx faible, c’est-à-dire tout en restant 

dans le premier palier. Le coefficient de trainée Cx augmente d’une manière progressive 

mais faible jusqu’à la largeur de fente égale à 2%, mais au-delà de cette valeur, le Cx 

augmente d’une manière linéaire et appréciable avec un taux de 5%. D’autre part, on note 

que si le décollement apparait, plus on diminue l’angle d’incidence et plus le coefficient de 

trainée diminue. Cependant, pour un même angle d’incidence, le Cx augmente d’une 

manière lente avec la largeur du jet, jusqu’à à 2% au-delà de cette valeur, l’augmentation est 

plus prononcée.    

 La figure 4.15 indique la distribution de la finesse en fonction de la largeur du jet pour   

différentes valeurs de l’angle d’attaque. Ce qui est de la finesse qui est le rapport de Cz/Cx, 

qui traduit les performances aérodynamiques, La figure (fig.4.15), montre que ce facteur est 

d’autant plus élevé si on diminue l’angle d’incidence et reste stable avec une largeur 

maximum pour une largeur de jet de 2%. Sachant que le contrôle par jet synthétique étudié, 

c’est à dire, nécessitant un apport d’énergie de fonctionnement, il est recommandé d’utiliser 

la largeur de jet minimale ou optimale qui est dans ce cas 2% et ne pas dépasser l’incidence 
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de 180, donc actionner le contrôle pour des incidences induisant la séparation, inférieurs à 

180.      

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 4.13   Distribution du coefficient de portance sur un profil NACA0012, M∞=0,13 

en fonction de la largeur du jet pour des angles d’attaque α=180, 200, 220. 

 

 

 

      

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 4.14   Distribution du coefficient de traînée sur un profil NACA0012, M∞=0,13 en 

fonction de la largeur du jet pour des angles d’attaque α=180, 200, 220. 
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Figure 4.15   Distribution de la finesse sur un profil NACA0012, M∞=0,13 en fonction 

de la largeur du jet pour des angles d’attaque α=180, 200, 220. 

 

La figure 4.16 suivante indique les champs d'écoulement moyennés sur une période pour un 

angle d'incidence α = 200. Le détail du champ d'écoulement est illustré par un schéma de 

ligne de courant pour différentes valeurs de largeur de jet égales à 0,5% ; 1% ;1,5% ; 2% ; 

2,5% et 3%. On peut voir que la zone de séparation est nettement réduite en augmentant la 

largeur du jet de 0,5% à 3%, ce qui se traduit par une amélioration des performances 

aérodynamiques. 
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Figure 4.16   Champs d’écoulement autour d’un profil NACA0012, M∞=0,13 pour 

différentes valeurs de largeur du jet avec un angle d'attaque α = 200. 
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Figure 4.16   Champs d’écoulement autour d’un profil NACA0012, M∞=0,13 pour 

différentes valeurs de largeur du jet avec un angle d'attaque α = 200. 
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Figure 4.16   Champs d’écoulement autour d’un profil NACA0012, M∞=0,13 pour 

différentes valeurs de largeur du jet avec un angle d'attaque α = 200. 

 

4.3.4 Influence de la fréquence du jet sur le décollement de la couche limite 

Dans cette partie, l’étude porte sur l’effet sur la fréquence du jet pour une position 15% à partir 

du bord d’attaque du profil avec une largeur de jet de 2% de la longueur de la corde avec un 

angle d’inclinaison du jet β = 450, et un angle d'attaque α = 220. Les coefficients de portance 

et de traînée ainsi que la finesse en fonction de la fréquence sont calculés et présentés sur les 

figures 4.17 et 4.18, avec et sans contrôle, pour différentes valeurs de vitesse relative du jet 

Vr = 1 ; 1,5 ; 2 ; 2,5 ; 3. A partir de la figure 4.17, on peut observer que la distribution du 

coefficient de portance présente un maximum pour une fréquence de 2.5 quelque soit la vitesse 

du jet et ce maximum est autant plus élevé que la vitesse du jet est élevée. Pour une fréquence 

de 2.5 et une vitesse du jet de 3 on passe d’un Cz égal à 0.75 sans contrôle à un Cz égal à 2.16 

avec contrôle, c’est- à-dire un coefficient de portance trois fois supérieur celui sans contrôle. 

La figure 4.18 présentant la distribution du coefficient de trainée Cx pour les deux cas avec et 

sans contrôle, en fonction de la fréquence du jet, montre une légère augmentation du Cx en 

appliquant le contrôle. Cette augmentation reste constante quelque soit la fréquence. 
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Cependant la distribution de la finesse qui est le rapport de Cz/Cx, figure 4.19, indique une 

nette amélioration de la finesse pour une vitesse de jet Vr=3, passant du simple sans contrôle 

au double de la finesse avec contrôle.   

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 4.17   Distribution du coefficient de portance sur un profil NACA0012 à                

M∞ = 0,13, β = 450 pour différentes fréquences adimensionnelles du jet. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  Figure 4.18  Distribution du coefficient de traînée sur le profil NACA0012, à M∞ = 0,13,                    

β = 450 pour différentes fréquences adimensionnelles de jet. 
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Figure 4.19  Distribution de la finesse sur le profil NACA0012, à M∞ = 0,13 , β = 450 

pour différentes fréquences adimensionnelles de jet. 

 

Les figures 4.20 qui viennent indiquent les champs d'écoulement moyennés sur une période 

pour un angle d'incidence de 220. Le détail du champ d’écoulement est illustré par le tracé des 

lignes de courant. Les champs d'écoulement avec contrôle pour différentes vitesses relatives    

Vr = 1 ; 1,5 ; 2 ;2,5 ; 3 et une fréquence adimensionnelle F+ = 2,5 et un angle d’inclinaison du 

jet    β = 450, ont été comparés au cas sans contrôle. Nous observons que la zone de séparation 

diminue respectivement jusqu'à Vr = 2 et au-delà de cette valeur, la zone de séparation 

disparait, traduisant une amélioration des performances aérodynamiques. 
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Figure 4.20   Lignes de courant sur un profil NACA0012 à M∞=0,13, β=450 et α=220 pour 

différentes vitesse du jet. 
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Figure 4.20   Lignes de courant sur un profil NACA0012 à M∞=0,13, β=450 et α=220 pour 

différentes vitesse du jet. 
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Figure 4.20   Lignes de courant sur un profil NACA0012 à M∞=0,13, β=450 et α=220 pour 

différentes vitesse du jet. 
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4.4 Effets du contrôle par jet synthetique sur les performances globales pour differents 

NACA symetrique                                                                           

Une étude numérique a été réalisée pour évaluer l’effet du contrôle par jet synthétique sur les 

performances des profils symétriques de différentes épaisseurs. L’étude a été menée avec un 

jet placé sur l’extrados à 15% du bord d’attaque, un nombre de Mach infini M∞= 0,13, une 

vitesse relative du jet Vr=1,5 correspondant à une quantité de mouvement injectée, Cµ=0,045, 

et une fréquence adimensionnelle F+=2,5 avec un angle d’inclinaison du jet β=450. La figure 

4.21 présente la distribution du coefficient de portance en fonction de l’angle d’attaque. On 

observe que l’effet du contrôle est le même quelque soit l’épaisseur du profil et ceci à des 

angles d’attaque faible entre 00 et 100, correspondant à des écoulements sans séparation. Par 

contre pour des angles d’attaque élevés le Cz est d’autant plus élevé que l’épaisseur du profil 

est petite. Ainsi le Czmax passe de 1,2 pour un NACA0018 à un Czmax égal à 1,43 pour un 

NACA0012, obtenu à un même angle d’attaque de 180 avec un gain en portance successif 

9,16% et 17,56% par rapport NACA0015, NACA0018. D’autre part, L’angle de décrochage 

correspondant à un Czmax est repoussé de 160 à 180 pour les NACA0012, NACA0015, 

NACA0018, soit un gain en portance successif d’environ 3,9% et 4,1% pour les profils 

NACA0015, NACA0018. On remarque que l’effet du contrôle sur le coefficient de portance 

Cz en fonction de l’angle d’incidence pour les profils NACA0012, NACA0015, NACA0018, 

est plus efficace que l’épaisseur est faible. Donc un profil plus mince, donne un meilleur Cz, 

avec un même angle de décrochage. La figure 4.22 présente l’évolution du coefficient de 

trainée en fonction de l’angle d’attaque pour différents profils NACA symétriques. On 

remarque que le système de contrôle par jet synthétique est d’autant plus efficace en termes 

de réduction de trainée, que le profil est épais. De même pour la portance qui diminue aussi 

en passant d’un profil moins épais (NACA0012) à un profil plus épais (NACA0018). On 

conclut qu’en appliquant le système de contrôle par jet synthétique l’augmentation de 

l’épaisseur d’un profil NACA symétrique réduit la trainée mais réduit aussi la portance avec 

une même augmentation de l’angle de décrochage de Cz max. Cependant la distribution de la 

finesse qui est le rapport de Cz/Cx, figure 4.23, indique une nette amélioration de la finesse 

pour différents NACA symétrique, passant du cas sans contrôle au cas avec contrôle. 
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Figure 4.21 Distribution du coefficient portance en fonction de l’angle d’attaque pour   

différents   profils NACA symétriques pour une position du jet 15% du bord d’attaque 

avec β=450 et F+=2,5, Cµ= 0,045, M∞=0,13. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 4.22   Distribution du coefficient de trainée en fonction de l’angle d’attaque pour   

différents   profils NACA symétriques pour une position du jet 15% du bord d’attaque 

avec β=450 et F+=2,5, Cµ= 0,045, M∞=0,13. 
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Figure 4.23   Distribution de la finesse en fonction de l’angle d’attaque pour différents   

profils NACA symétriques pour une position du jet 15% du bord d’attaque avec β=450 et 

F+=2,5, Cµ= 0,045, M∞=0,13. 

Les images figures (4.21-4.23) suivantes montrent bien les champs d'écoulement moyennés sur 

une période d’exitation du jet pour un  l'angle d'incidence de 200 et un angle d’inclinaison du 

jet  β=450. On  constate que  la zone de séparation  est reduite de plus en plus traduisant une 

augmentation de portance  pour le profil NACA0012 sauf pour les cas NACA0015 et 

NACA0018 , où on observe une augmentation progressive de la zone de  séparation sur le profil. 

Le coefficient de portance pour ces derniers cas reste inférieur comparé au cas NACA0012 

(fig.4.24). 
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Figure 4.24    Lignes de courant pour les profils NACA symétriques avec contrôle, α = 200, 

M∞=0,13. 
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Figure 4.24    Lignes de courant pour les profils NACA symétriques avec contrôle, α = 200, 

M∞=0,13. 

4.5 Effets de la vitesse du jet synthétique sur les performances aérodynamiques des    

      profils NACA symétriques de différentes épaisseurs.  

Dans cette partie, l’étude a été menée avec un jet placé à 15% du bord d’attaque du profil, avec 

un angle d’inclinaison du jet β=450 pour un nombre de Mach infini M∞=0,13 et un angle 

d’attaque α=200. La figure 4.25 montre la distribution du coefficient de portance pour 

différentes vitesses du jet sur différents profils NACA. On observe que le Cz augmente en 

augmentant la vitesse du jet pour les cas NACA0012, NACA0015, NACA0018.  D’autre part, 

on peut constater un gain de portance pour le cas NACA0012 successivement d’environ 5,84%, 

7,1% pour Vr=3,5.  La figure 4.26 représente la distribution du coefficient de trainée pour 

différentes vitesses du jet pour différents profils NACA. On observe une amélioration de trainée 

pour le NACA0018 par rapport aux NACA0012, NACA0015 successivement d’environ 36,6%, 

11,6% pour vitesse du jet Vr=2,25. On peut constater le Cx diminue en allant vers la valeur 

Vr=2,25 puis il augmente linéairement jusqu’à la valeur Vr==3,5. D’autre parts on constate un 

meilleur gain de Cz pour le profil le moins épais c’est-à-dire le profil NACA0012 et ceci en 

comparant les trois profils NACA0012, 0015, 0018. La figure (4.27), le contrôle par jet 

synthétique s’avère plus efficace lorsque le profil est plus mince (NACA0012) donnent de 



 Chapitre IV                                                                   Résultats et Discussion   
  

88 
 

meilleures performances représentées par la courbe de la finesse Cz/Cx en fonction de la vitesse 

relative. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

 

Figure 4.25 Distribution du coefficient de portance en fonction de la vitesse du jet pour 

α=200 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 4.26    Distribution du coefficient de trainée en fonction de la vitesse du jet pour 

α=200. 
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Figure 4.27    Distribution de la finesse en fonction de la vitesse du jet pour α=200. 
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Conclusion 

La recherche d’un moyen de contrôle du décollement de la couche limite autour de profils est 

devenu de nos jours un objectif majeur en aérodynamique et   trouve plusieurs applications en 

aéronautique. L’aptitude à supprimer ou à retarder le phénomène de décollement a pour 

conséquences l’amélioration des performances aérodynamiques. Parmi les techniques pour 

atteindre cet objectif, un contrôle actif est proposé et appliqué sur un profil NACA symétrique.    

Dans ce cadre, une étude numérique d’un écoulement bidimensionnel, turbulent, 

incompressible et subsonique autour d’un profil symétrique NACA00012 avec et sans contrôle 

du décollement de la couche limite est menée.  

Dans une première étape, l’étude recherche les conditions d’écoulement menant au décollement 

de l’écoulement sans application du concept de contrôle. Dans une deuxième étape, on applique 

un système de contrôle par jet synthétique afin de valider son efficacité sur les performances 

aérodynamiques du profil. La troisième étape a pour objectif l’optimisation des paramètres 

géométriques du système de contrôle, à savoir les dimensions du jet telle que la largeur, sa 

position et son inclinaison afin de déterminer la meilleure configuration pour un contrôle 

efficace, du décollement induit sur l’extrados du profil afin de réduire la trainée et augmenter 

la portance. Les résultats obtenus par simulation numérique pour le cas incompressible et 

totalement turbulent, ont démontré pour le cas sans contrôle que le décollement de la couche 

limite est déclenché au-delà de 90% de la corde du profil pour un angle d’attaque α=150, un 

nombre de Reynolds Re∞=2.88.106 et un nombre de Mach M∞ égal à 0.13. 

Le contrôle par jet synthétique du décollement, est testé pour différentes configurations. Les 

résultats obtenus pour un jet placé à 12% du bord d’attaque avec une largeur de fente de 0.5% 

pour un angle d’incidence 020  , démontrent qu’une inclinaison du jet  égale à 450 donne un 

meilleur gain en portance avec un minimum de trainée comparé au cas sans contrôle. 

L’effet de la position du jet synthétique sur le décollement, est étudié pour un angle d’incidence 

020  et l’angle d’inclinaison du jet 
045   optimal obtenu une meilleure réduction de la 

zone de décollement de la couche limite est obtenu pour une position du jet placé à 15% de la 

du bord d’attaque. 

De même, la variation de la largeur de la fente du jet sur le contrôle du décollement pour 

différents angles d’incidence a démontré un effet sur le recul vers le bord de fuite du point de 
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décollement produisant ainsi un effet positif sur la portance avec un maximum de finesse pour 

une largeur du jet de 2%.  

Pour le régime incompressible étudié, on remarque que l’application d’une fréquence du jet F+ 

variant entre 0.5 et 5, placé à 15% du bord d’attaque avec un et angle de déflection du jet 

045   et pour diffèrent intensité du jet Vr. La fréquence de 2.5. D’autre part, en augmentant 

la vitesse de déflection donne le meilleur gain en portance, en maintenant la fréquence, la taille 

de la zone de décollement diminue progressivement jusqu’à sa suppression complète pour 

Vr=3, induisant une amélioration de la portance. 

Pour optimiser d’avantage le concept de contrôle, on fait varier un autre paramètre géométrique 

qui est l’épaisseur du profil. L’étude menée pour différent angles d’incidence, et en gardant les 

paramètres sélectionnés dans les étapes précédentes.  Une comparaison des performances entre 

les profils NACA0012, NACA0015, NACA0018 démontre que la taille de la zone est d’autant 

plus petite que le profil est mince, c’est-à-dire que le système de contrôle par jet synthétique est 

d’autant plus efficace que le profil est mince (NACA0012). L’association de la diminution de 

l’épaisseur du profil et l’accroissement de la vitesse du jet améliore d’avantage l’efficacité du 

contrôle. La finesse qui est le rapport de la portance par la trainée recoit une nette mélioration 

pour une vitesse de déflection du jet de 3, en passant du simple, sans contrôle, au double avec 

le système de contrôle. D’autre part, l’effet du contrôle reste le même quelque soit l’épaisseur 

du profil en absence du décollement pour des angles d’attaque inférieurs à 100 .  
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Numerical simulation of separated flow control around profiles  
 

 

Abstract 

 
The efficiency of a synthetic jet control on the separation of a turbulent, incompressible and 

viscous flow around a NACA symmetrical profile, is studied numerically using two transport 

equations turbulent model k-ε RNG. The numerical resolution of the equations governing the 

physical problem, is done using the commercial code "Fluent" and a mesh generation software 

"gambit". The discretization of the non-linear, partial differential equations, is obtained using 

the finite volumes method.  

The lift and drag coefficient distributions and the velocity field and thus the streamlines flow 

field, are calculated and analyzed with and without control to find out the control efficiency.  

A parametric study of the jet control defined by the jet angle and its location, the jet width as 

well as its frequency, is carried out. 

By varying the angle and the location of the jet, the results show that a jet angle equal to 45° 

situated at 15% from the leading edge, reduce more the size of the separated region.  

Also, a 2% jet width for different jet angles, leads to a better control efficiency with a more 

reduction of the separated zone and a better increase in lift.  

Finally, by varying the jet frequency F+ and the jet velocity Vr, the separated zone disappears  

completely for a frequency equal to 2.5 and any Vr bigger than 2.  

The study done over different symmetrical NACA profiles, show that the control concept is as 

much efficient as the profile is thin producing a better increase in performances. 

Key words: Control, synthetic, jet, flow, viscous, turbulent, incompressible, separation, 

profile, NACA, symmetrical, lift, drag. 
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 محاكاة عددية لتحكم في جريان منفصل حول مقاطع

صملخ  

تمت دراسة تأثير التحكم بواسطة النفث الاصطناعي على انفصال جريان مضطرب لزج والغير قابل 
. الحل العددي للمعادلات k-ε RNGللانضغاط عدديا وذلك باستعمال نموذج مضطرب بمعادلتين من نوع 

"فلوانت" الذي  لوماتيالتفاضلية الجزئية الغير الخطية التي تمثل الظاهرة الفيزيائية باستعمال البرنامج المع
 المنتهية وبرنامج "غامبيت" لرسم الشبكة. حجاميستخدم طريقة الأ

وكذلك حقول السرعة يمكن تعيينها وفحصها في الحالتين دون  جروال حملتوزيعات كل من معاملي قوة ا
على تحليل  التحكم وبالتحكم وذلك لإيجاد أحسن فعالية للتحكم. لهذا الغرض تم إدراج دراسة وسيطيه تعمل

 خصائص النفث الاصطناعي مثل موضعه، زاوية ميلانه، عرضه وتواتره. 
 15درجة وموضع نفث يقدر بـ  45بتغيير زاوية ميلان النفث وموضعه تشير النتائج إلى أن قيمة الزاوية 

 بالمئة انطلاقا من حافة الاقتحام يعملان على تقليص منطقة الانفصال. 
بالمئة من أجل زوايا ميلان مختلفة يؤدي إلى أحسن فعالية للتحكم مع أكبر  2بالمثل، عرض نفث يساوي 

 تقليص لمنطقة الانفصال وأحسن ربح على مستوى قوة الرفع.  
أخيرا، تغيير التواتر مع سرعة النفث يبين أن منطقة الانفصال تختفي تماما من أجل سرعة نفث أكبر من 

 .2,5 وتواتر يساوي 2
متناظرة ومختلفة يشير إلى أنه كلما كان المقطع  NACAالتحكم بواسطة النفث الاصطناعي على مقاطع 

 رقيقا كان التحكم أفضل.
مضطرب، غير قابل للانضغاط، انفصال،  ،لزج : التحكم، نفث، اصطناعي، جريان،الكلمات المفتاحية

 .جر، حمل متناظرة، ،NACA مقاطع،
 




