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Nomenclature

Liste des variables

c = Corde du profil
c = Célérité du son
g(x, kg, ky) = Fonction de portance réduite
G(z,wly) = Fonction de Green dans le domaine fréquentiel
k = Vecteur d’onde
k* = Vecteur d’onde réduit (k* = kc/2)
L = Envergure totale du profil
Lgim = Envergure du profil simulée
Ly = Echelle de corrélation transverse
mgy = ordre angulaire d’une rafale cylindrique
M = Nombre de Mach
P = Pression totale
P = Fluctuation de pression
Poo = Pression dans une région non-perturbée
Ryw = Fonction d’autocorrélation de la fluctuation de vitesse normale & la corde
So = Distance source-observateur modifiée par 1’écoulement
Sww = Densité spectrale de puissance de la fluctuation de vitesse normale a la corde
T = Intensité turbulente
u = Vecteur de vitesse totale
u = Vecteur de vitesse moyenne
u’ = Vecteur de fluctuation de vitesse
Uso = Vitesse de convection dans une région non-perturbée
\% = Nombre d’aubes
w', u;? = Fluctuation de vitesse normale a ’aube respectivement
pour une aube en champ libre et en conduit
Vy = Vitesse de propagation des ondes
x = Vecteur de coordonnées spatiales
Y = Coordonnées d’un point source
T, 2 = coordonnées spatiales dans le repere cartésien
r,0,® = Coordonnées spatiales dans le repere sphérique
r, 0, x = Coordonnées spatiales dans le repere cylindrique lié au conduit
Enr = Coordonnées spatiales dans le repere lié a une aube en conduit

8 = Facteur de Lorentz = /1 — M?

A = Echelle intégrale de la turbulence

w = Pulsation

@, Py = Spectre de la fluctuation de vitesse normale a la corde
%) = Phase aléatoire

p = Masse volumique totale



0 = Fluctuation de masse volumique

Doo = Masse volumique dans une région non-perturbée

S = critere de Graham

Acronyme

APE = Acoustic Perturbation Equations

CAA = Computational AeroAcoustics

CFD = Computational Fluid Dynamics

DSP = Densité Spectrale de Puissance (de pression, py.y = 2 x 107° Pa)
FWH = Ffowcs-Williams & Hawkings

ISVR = Institute of Sound and Vibration Research

KS = Kinematic Simulation

LBM = Lattice-Boltzmann Method

LEE = Linearized Euler Equations

LES = Large Eddy Simulation

LMFA = Laboratoire de Mécanique des Fluides et d’Acoustique
NASA = National Aeronautics and Space Administration
NLEE = NonLinear Euler Equations

PWL = Power Watt Level (W,.; =4 x 1071 W)

OASPL = OverAll Sound Pressure Level (p,e; =2 x 107° Pa)
ONERA = Office National d’Etudes et de Recherches Aérospatiales
RANS = Reynolds Averaged Naver Stokes

RPM = Random Particle Mesh Method

SPL = Sound Pressure Level (p..; = 2 x 107° Pa)

THI = Turbulence Homogene Isotrope
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Introduction

L’augmentation permanente du trafic aérien fait du bruit des aéronefs un enjeu majeur vis a
vis des nuisances sonores impactant les riverains des zones aéroportuaires. Toutefois, les régle-
mentations sur ces nuisances fixées par I’Organisation de I’Aviation Civile Internationale sont
toujours plus exigeantes, et les émissions sonores deviennent un critere discriminant dans le choix
des avions par les compagnies aériennes. On peut de plus citer 'TACARE (Advisory Council for
Aeronautics Research in Europe) qui définit des objectifs a I’horizon 2020 prévoyant notamment
une réduction de 50% du bruit percu par les riverains des aéroports. Le bruit émis par les avions
est associé a deux composantes principales. La premiere composante est le bruit d’écoulement,
qui résulte des interactions multiples entre les écoulements turbulents et les différents éléments
constitutifs saillants de la voilure (les volets et becs hypersustentateurs, les trains d’atterrissages,
les cavités, ...). La seconde composante est le bruit des turboréacteurs. Celui-ci peut a son tour
étre décomposé en différentes sources distinctes (le bruit de jet, de combustion, de soufflante, ...).
Néanmoins, en raison de I’évolution des architectures de turboréacteurs vers des taux de dilution
de plus en plus élevés, le bruit de soufflante est devenu la source prédominante des moteurs en
phase d’approche. Parmi les mécanismes du bruit de soufflante, ce travail de these s’intéresse
en particulier a I'interaction entre le sillage turbulent de la soufflante et les aubes du redresseur
situé dans le conduit secondaire, que 1'on appelle "interaction rotor-stator”.

Afin d’évaluer ce bruit d’interaction, des modeles analytiques ont été développés des les années
70. Certains de ces modeles, tels que le modele d’Amiet,? permettent d’estimer le rayonnement
acoustique large bande d’un profil isolé a partir d’une description spectrale des fluctuations de
vitesse incidentes. D’autres modeles ont été développés afin d’étre appliqués a des grilles d’aubes.
Ils prennent ainsi en compte les éventuels effets liés a la présence des aubes voisines sur le rayon-
nement acoustique. Ces approches analytiques sont tres avantageuses du point de vue de leur
temps de mise en oeuvre, qui reste assez faible, bien que les modeles de grille les plus complexes
requierent des opérations plus cotiteuses. De plus, ces modeles, pour lesquels les profils étudiés
sont assimilés a des plaques planes, ont subi de nombreuses évolutions au cours du temps afin
de permettre la prise en compte plus ou moins compléte de certains effets géométriques, tels
que I’épaisseur ou la cambrure du profil. Néanmoins, I'étude de géométries tridimensionnelles
complexes en présence d’écoulements réalistes autour des aubages reste hors de portée de ces
approches analytiques.

Les approches numériques apparaissent alors comme une solution privilégiée pour lever ces limi-
tations sur les géomeétries et les écoulements. Les évolutions des moyens de calcul et des méthodes
numériques ont permis la réalisation de premieres simulations de bruit d’interaction. Un grand
nombre de ces études ont été réalisées en deux dimensions et se sont intéressées a l'interaction
entre une fluctuation de vitesse harmonique et un profil. Elles ont notamment permis de mettre
en évidence des effets d’épaisseur, de cambrure et de non-compacité des profils considérés, ainsi
que des effets liés aux amplitudes des fluctuations de vitesse incidente. Suite & ces calculs har-
moniques, des premieres applications bidimensionnelles large bande ont été menées. Pour ce
faire, des méthodes stochastiques ont été développées afin de synthétiser des champs de vitesse
turbulents possédant des caractéristiques spatio-temporelles prescrites. Ces champs de vitesse
sont alors introduits dans un domaine de calcul numérique afin d’évaluer le bruit produit par
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leur impact sur un profil. Les applications numériques tridimensionnelles a des grilles d’aubes en
conduit sont, dans la majorité des cas, dédiées aux composantes harmoniques du bruit d’interac-
tion (bruit de raies). Un grand nombre de méthodes ont été développées dans ce but, depuis les
méthodes fréquentielles, en passant par les méthodes hybrides, jusqu’aux premieres applications
récentes de méthodes numériques temporelles, permettant le calcul direct du bruit rayonné dans
le conduit. Des tentatives de calculs instationnaires large bande complets, incluant a la fois le
mécanisme générateur de turbulence et la réponse de 'aubage ont été proposés durant la der-
niere décennie. La prise en compte d’un étage rotor-stator complet étant extrémement couteuse,
les temps de calculs peuvent étre réduits en ne considérant qu’une tranche en envergure des au-
bages, ou bien en utilisant des maillages ne résolvant que les grosses structures de 1’écoulement
(et donc les basses fréquences lors de l'interaction).

Une synthese des méthodes analytiques et numériques de prédiction du bruit d’interaction évo-
quées ci-dessus est proposée dans le chapitre 1. A partir de cette synthese, il est choisi de mettre
au point une méthode de calcul numérique permettant d’estimer la réponse acoustique d’un au-
bage tridimensionnel soumis a un sillage turbulent. Cette méthode repose sur 'utilisation du code
CAA Euler sAbrinA.0 développé a ’TONERA, associé a une méthode stochastique permettant de
synthétiser des fluctuations de vitesse turbulentes, et & la mise en oeuvre d’une condition aux li-
mites adaptée aux calculs aéroacoustiques. Cette condition aux limites doit permettre ’injection
des fluctuations de vitesses synthétisées en entrée du domaine de calcul sans générer de bruit pa-
rasite. La démarche consiste, dans un premier temps, a valider I'implémentation d’une condition
aux limites adéquate dans le code sAbrinA.v0, sur des cas bidimensionnels d’interaction entre une
perturbation de vitesse harmonique et une plaque plane. Ces conditions doivent également étre
apte a laisser sortir les ondes acoustiques et les modes hydrodynamiques du domaine de calcul
en minimisant les réflexions numériques aux frontieres. L’implémentation de ces conditions aux
limites, ainsi que la validation de la méthode numérique sont présentées dans le chapitre 2. Apres
une étape de validation de ces conditions aux limites sur des cas simples de sortie d’une impul-
sion acoustique et d’un tourbillon, les calculs harmoniques d’interaction avec une plaque plane
sont effectués, et comparés a une solution analytique de référence. Dans un second temps, une
méthode permettant la génération de fluctuations de vitesse turbulente respectant des caracté-
ristiques spatiales et temporelles prescrites est définie. Les méthodes stochastiques apparaissent
comme une technique intéressante pour la génération de telles fluctuations. Le chapitre 3 est
consacré a la modélisation d’un sillage turbulent et aux simulations de 'interaction turbulence
— plaque plane. Apres une revue bibliographique des méthodes stochastique développées pour
I’aéroacoustique, le modele retenu est adapté au probleme de l'interaction turbulence-profil en
s’appuyant sur certaines simplifications possibles, considérées dans les modeles analytiques. La
méthode numérique ainsi mise au point et les hypotheses réalisées sur la description du champ
de vitesse sont validées sur des calculs d’interaction entre un champ de vitesse turbulent et une
plaque plane, en deux puis en trois dimensions. Au chapitre 4, la méthode numérique est appli-
quée a des géométries réalistes de profils isolés. Des calculs sont mis en oeuvre sur un profil de
référence, ainsi que sur un profil disposant d’un traitement de bord d’attaque étudié expérimen-
talement dans le projet européen FLOCON. Les premiers calculs sont effectués en supposant
un écoulement moyen parfaitement uniforme autour des profils. Le code sAbrinA.v0 est utilisé
pour calculer le champ acoustique proche. Un couplage avec une méthode intégrale, a partir des
données pariétales ou sur surface de controle entourant le profil est alors réalisé, afin d’estimer
le rayonnement en champ lointain. Par la suite un nouveau calcul est réalisé sur le profil de réfé-
rence en tenant compte d’un écoulement réaliste (issu d’un calcul RANS) autour du profil, pour
mettre en évidence les effets de convection sur la réponse acoustique du profil. La derniére partie
de cette these (chapitre 5) s’intéresse aux configurations de grilles d’aubes en conduit annulaire.
Les calculs sAbrinA.v0 sont tout d’abord validés sur des cas harmoniques d’interaction entre
une fluctuation de vitesse incidente et une grille de plaques planes, issus d’'un benchmark CAA.
La description du champ de vitesse turbulent généré par la méthode stochastique est ensuite
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adaptée aux géométries annulaires, afin de limiter le domaine CAA a un seul canal inter-aubes,
en raison du coiit prohibitif d’'un calcul sur l'intégralité de la grille. Une premiere application
large bande est mise en oeuvre pour une grille annulaire de plaque planes placée dans un écoule-
ment moyen axial et uniforme, en aval d’une grille de turbulence. Cette configuration est relative
A une campagne expérimentale réalisée au LMFA,?3 dont les résultats sont disponibles. Enfin
une deuxieme application est abordée sur un cas de grille annulaire de plaques planes calées
(mais non chargées), placée dans un écoulement tournant. Cette configuration a été proposée
par Atassi & Vinogradov® et des résultats issus de la méthode numérique fréquentielle qu’ils
ont développée sont également disponibles. Ce second calcul large bande constitue une premiere
application de I’approche numérique développée dans la these sur une configuration rotor-stator
tridimensionnelle simplifiée.
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Chapitre 1

Synthese des méthodes actuelles de
prédiction du bruit d’interaction

Ce premier chapitre propose un état de ’art des méthodes de prévision du bruit d’interaction
rotor-stator pour un turboréacteur, en rappelant les différentes sources de bruit du moteur et
leurs origines. Dans le cadre de cette these, on s’intéresse particulierement a I’'une des compo-
santes ainsi identifiées : le bruit d’impact d’une turbulence amont sur les aubes du redresseur.
Un apercu des méthodes analytiques et numériques ayant été développées afin d’estimer le bruit
d’interaction est ensuite proposé. On s’intéresse tout d’abord aux modeles développés pour
des configurations de profils isolés. Ces modeles peuvent ensuite étre adaptés a la prévision de
I’émission de grilles d’aubes en négligeant les effets de la présence des autres aubes sur le rayon-
nement acoustique. Les modeles dédiés a I’émission sonore d’une grille d’aubes qui prennent en
compte ces effets sur I’émission acoustique sont présentés par la suite. Enfin, le chapitre liste
les approches numériques en cours et la possibilité d’utiliser ’aérodynamique instationnaire.
Une synthese justifiant le choix de la méthode mise en oeuvre dans cette these est finalement
proposée.

1.1 Présentation du bruit d’interaction rotor-stator

Le bruit des turboréacteurs n’a cessé de diminuer depuis la mise en service des premiers moteurs
civils. Parmi les progres technologiques ayant permis cette réduction de bruit, I’apparition des
architectures a double flux a eu pour effet de réduire la prédominance du bruit de jet comme
illustré sur la figure 1.1. En revanche cette technologie a entrainé I'apparition d’une nouvelle
source de bruit : le bruit de soufflante. Alors que le bruit de jet rayonne majoritairement vers
larriere et est prépondérant lorsque la vitesse du jet est élevée (au décollage), le bruit de souf-
flante se propage a la fois vers ’aval et vers ’amont. Cette nouvelle source de bruit est alors
dominante en phase d’approche, lorsque la vitesse du jet est réduite. Ici, 'appellation bruit de
soufflante comprend a la fois le bruit émis directement par la soufflante en rotation (le rotor),
mais aussi le bruit lié & 'impact du sillage de celle-ci sur les aubes du redresseur (le stator). Ce
travail de these s’intéresse uniquement a cette derniere composante appelée bruit d’interaction
rotor-stator, et plus particulierement a la composante large bande.

Sur un spectre acoustique caractéristique du bruit d’interaction rotor-stator, on peut identifier
deux composantes distinctes (voir figure 1.2 ), apparentées a des mécanismes différents. Tout
d’abord un bruit tonal constitué d’une série de raies aux fréquences de passage des aubes du
rotor et de ses harmoniques. Cette composante est liée aux sillages treés cohérents des aubes
du rotor qui viennent impacter les aubes du redresseur. Ce bruit de raie, considéré comme la
composante la plus génante, a fait ’objet de nombreuses études. Par exemple, la diminution
du nombre de pales et de la vitesse de rotation des moteurs a permis de réduire les fréquences
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Fig. 1.1: Sources de bruit de turboréacteurs.

des harmoniques vers des fréquences ressenties comme moins génantes. Les nombres de pales du
rotor et du stator sont choisies afin de tirer parti des propriétés de coupure de la propagation
en conduit et ainsi éliminer le fondamental. Enfin, des traitements acoustiques sont désormais
développés pour étre installés sur les parois internes de la nacelle afin d’atténuer, la aussi, les
raies dominantes. La seconde composante est un bruit a large bande présent sur toute I’étendue
du spectre. Cette contribution est liée & la partie incohérente de 1’écoulement (turbulence de
fond et sillages turbulents) et a son interaction avec le stator.

T ]
7 Bruit de raies
T ) ",

SPL (dB)

Bruit & large bande

1 2 3
Harmonigue de la frequence de passage des aubes

Fig. 1.2: Exemple de spectre acoustique d’interaction rotor-stator.

Quand le taux de turbulence amont est faible, le mécanisme dominant a 'origine du bruit a
large bande est le bruit propre ou bruit de bord de fuite. Cette source de bruit provient de
la diffraction des structures turbulentes présentes dans la couche limite se développant sur les
aubes par le bord de fuite (voir figure 1.3), de la formation d’une allée tourbillonnaire dans le
sillage, ou bien d’un décollement de la couche limite donnant lieu & un lacher de tourbillons (pour
des angles d’attaque élevés). Les difficultés liées & ’étude numérique du bruit propre tiennent
surtout a la faible taille des échelles a considérer et la nécessité de capter de maniere tres précise
la couche limite se développant sur le profil.

Pour les applications aux turboréacteurs, le taux de turbulence en amont du stator est généra-
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Fig. 1.3: Schéma du bruit de bord de fuite : diffraction des structures turbulentes.

lement élevé et le bruit a large bande est majoritairement da aux fluctuations de portance sur
les aubes induites par 'impact du champ turbulent incident. On parle alors de bruit de charge
ou bruit de bord d’attaque. Le bruit propre est considéré comme secondaire, bien qu’il puisse
parfois devenir significatif pour les fréquences élevées. Le bruit d’impact de la turbulence rayonne
comme une distribution de dipoles situés sur la surface des aubes. L’appellation de bruit de bord
d’attaque vient du fait que les fluctuations de charges les plus importantes sont localisées dans
la région du bord d’attaque.

11 faut souligner que les sources monopolaires (bruit d’épaisseur) issues de ’analogie de Ffowcs-
Williams & Hawkings et liées au déplacement du fluide autour des aubes, sont généralement
négligeables par rapport au bruit de charge pour de profils minces tels que les aubes de redres-
seur. Il en est de méme pour les sources quadripolaires générées lors du passage de la turbulence
incidente dans le champ potentiel des aubes. En régime subsonique, cette source est également
de faible importance.

@@ PN

Fig. 1.4: Schéma du bruit de bord d’attaque.

Dans le cadre de cette these, la composante du bruit a large bande étudiée est donc le bruit
d’impact de la turbulence. En effet, c’est la composante de premier ordre du bruit a large bande
d’interaction rotor-stator. Bien que le bruit de raies di a l'impact de la partie cohérente des
sillages du rotor sur le stator ne fasse pas 'objet de cette étude, la méthode numérique mise
en oeuvre dans cette these peut étre facilement adaptée a la prévision de cette source a partir
d’une modélisation de ces sillages.

1.2 Les méthodes analytiques de prévision du bruit d’impact de
la turbulence

1.2.1 Réponses acoustiques de profils isolés en champ libre

Les modeles analytiques de prévision du bruit d’interaction d’une turbulence sur un profil dé-
crivent généralement la turbulence incidente dans ’espace des nombres d’ondes via une trans-
formée de Fourier spatio-temporelle de la fluctuation de vitesse normale au profil. Chaque com-
posante de la transformée est appelée rafale (ou gust en anglais, voir figure 1.5). Le champ
turbulent est souvent supposé figé, c’est a dire uniquement convecté par 1’écoulement moyen
considéré comme non-visqueux et dérivant d’un potentiel. Ces hypothéses sont justifiées par
I’analyse linéarisée de Chu & Kovésnay.?* Le calcul de la réponse acoustique d’un profil se dé-
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compose généralement en deux étapes. Tout d’abord c’est la réponse instationnaire du profil
résultant de l'interaction avec la perturbation incidente qui est modélisée en termes de fluctua-
tions de pression. Les fluctuations de pression a la paroi sont ensuite assimilées a des dipoles
afin de réaliser une analogie acoustique et d’obtenir le rayonnement en champ lointain.

Fig. 1.5: Schéma de la rafale (fluctuation de vitesse normale) d’apres Roger.!3?

Les premiers modeles sont basés sur la résolution des équations linéarisées de la dynamique des
gaz ré-écrites sur le potentiel de perturbation (équation d’onde convectée), associée a la définition
de conditions aux limites imposées par la présence du profil. S’appuyant sur les travaux de von
Kérmén & Sears,'® ¢’est tout d’abord Sears'*? qui propose un modeéle analytique incompressible
pour le calcul de la pression fluctuante induite par 'impact d’une rafale paralléle (rafale sans
nombre d’onde dans la direction de I'envergure, les fronts d’ondes sont donc paralleles au bord
d’attaque) sur une plaque plane non chargée, sans épaisseur ni cambrure. Paterson & Amijet!'*
montrent les limitations de ce modele, qui est restreint aux trés basses fréquences (en général
trop basses pour les applications pratiques) en raison de la non prise en compte de la compres-
sibilité. Adamezyk® propose un modele compressible de calcul de la charge instationnaire pour
des rafales obliques (avec nombre d’onde en envergure) en utilisant une méthode de Wiener-
Hopf. Cette méthode permet la résolution de problemes d’équations aux dérivées partielles dans
un domaine dont les frontieres sont décomposables en sous-parties sur lesquelles les conditions
aux limites different. Le modele d’Adamczyk permet en outre de prendre en compte un profil
en fleche. Amiet? développe un modele & partir d’une méthode de Schwarzschild qui consiste
a résoudre le probleme de maniere itérative. Le profil est considéré successivement comme un
demi plan infini vers I'aval, puis comme un demi plan infini vers I’amont afin de tenir compte
de la condition de Kutta au niveau du bord de fuite. Amiet retrouve ainsi le résultat d’Adamc-
zyk pour le cas d’un profil sans fleche. Le modele d’Amiet exprime la distribution de pression
instationnaire sur le profil en fonction de la position le long de la corde. Cette description est
nécessaire a des fréquences pour lesquelles la corde n’est plus compacte, c’est a dire qu’elle n’est
plus petite devant la longueur d’onde acoustique. En effet, quand la corde est compacte le char-
gement instationnaire sur le profil peut étre assimilé a un dipole unique. En revanche, lorsque
la corde n’est plus compacte, la phase des dipoles varie le long de la corde et des effets d’interfé-
rences apparaissent sur le rayonnement acoustique. Amiet relie la distribution de pression ainsi
exprimée sur le profil au rayonnement en champ lointain grace a la théorie du rayonnement de
dipoles en champ libre exprimée par Curle.?8

Le modele d’Amiet a été extensivement utilisé et couplé & d’autres méthodes afin de traiter
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de configurations plus ou moins complexes. Ainsi, Casper & Farassat?! écrivent la formulation
d’Amiet dans le domaine temporel pour calculer la pression pariétale, qui est ensuite utilisée
comme donnée d’entrée d’une reformulation de la méthode intégrale de Ffowcs-Williams & Haw-
kings. On peut aussi citer les travaux récents de Denayer et al.3! qui utilisent le modele d’Amiet
pour calculer la distribution de dipoles a la surface d’un volet hypersustentateur, puis la couplent
avec une méthode d’éléments de frontiere pour étudier les effets d’installation.

Rozenberg,'3* ainsi que Christophe et al.?® et Reboul'?* montrent qu'il est possible, & partir
du modele d’Amiet, de prendre en compte une variation des grandeurs caractéristiques de la
turbulence (intensité turbulente, échelle intégrale, vitesse de convection) dans la direction de
I’envergure du profil. Pour cela le profil est découpé en trongons en envergure pour chacun des-
quels des valeurs de ces grandeurs caractéristiques sont attribuées. La taille de ces troncons
est soumise a plusieurs restrictions, notamment au regard de ’échelle de corrélation transverse,
afin de pouvoir considérer que chaque trongon rayonne indépendamment des autres. Le modele
d’Amiet est appliqué a chacun des troncons et le rayonnement total est la superposition de leurs
rayonnements respectifs.

Les méthodes précédemment citées ont pour principale restriction de limiter les géométries a
des plaques planes infiniment minces, sans cambrure ni incidence. L’influence de ces parameétres
géométrique a fait Pobjet d’études expérimentales''* 134193 ot numériques.?®°%63 Ces études
montrent que 'angle d’incidence n’a que tres peu d’influence sur le rayonnement. La cambrure
semble elle aussi avoir un effet relativement faible sur les résultats. En revanche I'augmentation
de I’épaisseur des profils entraine une réduction notable du bruit rayonné, d’autant plus impor-
tante que la fréquence augmente.

Moreau et al.'% proposent des corrections empiriques au modéle d’Amiet afin de tenir compte
de la cambrure et de 1’épaisseur. Celles-ci sont basées d’une part sur une projection des sources
calculées pour une plaque plane sur la surface réelle du profil, et d’autre part sur une modifica-
tion du spectre de la turbulence incidente afin de prendre en compte sa déformation lors de son
passage dans I’écoulement cisaillé autour du profil.

Afin de prendre en compte certains effets de la géométrie réelle des profils (épaisseur, cambrure,
angle d’attaque) plus rigoureusement, des développements des équations de bilan au second ordre
sont nécessaires. Ainsi, Goldstein et al.?°® utilisent la théorie de la distorsion rapide pour cal-
culer le rayonnement d’un corps de géométrie quelconque soumis a une perturbation de vorticité
ou d’entropie. Le systeme d’équation ainsi obtenu nécessite en revanche un traitement numérique
et des difficultés numériques apparaissent au niveau du point d’arrét. Ce modele est repris par
Myers & Kerschen'%1% pour étudier les effets de I’angle d’attaque, puis de la cambrure. Ces
méthodes du second ordre font apparaitre, la aussi, que ’angle d’incidence a peu d’influence sur
le rayonnement, mais que I’épaisseur tend a réduire le bruit a hautes fréquences.

1.2.2 Emission sonore d’une grille d’aube
1.2.2.1 Meéthodes sans prise en compte des effets de grille

Une premiere approche pour évaluer la réponse acoustique d’une grille d’aubes annulaire a une
perturbation incidente en conduit consiste a modéliser le chargement instationnaire des aubes
a partir d'un modele de réponse de profil isolé comme décrit dans le paragraphe précédent. Le
rayonnement acoustique en revanche est évalué non plus a ’aide d’un propagateur en champ
libre, mais grace & un propagateur en conduit annulaire. Ainsi, Glegg®' a développé un modele
de prédiction du bruit da a I'interaction des sillages du rotor avec le stator ainsi qu’a l'inter-
action entre les couches limites du carter et les pales du rotor. L’analogie acoustique réalisée a
partir du chargement instationnaire des aubes utilise la fonction de Green adaptée au conduit
annulaire rigide en écoulement uniforme développée par Goldstein.’® De Gouville? utilise aussi
la formulation de Goldstein pour la propagation dans le conduit et les charges sur aubes sont
obtenues grace au modele d’Adamczyk.! Enfin, Reboul'?* a développé un modele similaire mais
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a partir du modele d’Amiet. De plus, il couple la propagation en conduit avec une méthode de
Kirchhoff en utilisant la section de sortie du conduit comme surface d’intégration afin d’obtenir
le rayonnement en champ lointain (figure 1.6). Ces modeles supposent que la réponse de chaque
aube n’est pas influencée par la présence des aubes voisines. Cette hypothése est justifiée quand
I’espace inter-aubes est suffisamment grand pour négliger cet effet de grille, notamment a tres
haute fréquence quand la longueur d’onde est petite devant ’espace inter-aubes. Néanmoins
Atassi & Hamad® montrent, dans le cas de 'interaction d’une perturbation harmonique (assimi-
lable & un sillage de rotor) avec une cascade déroulée que les effets de grilles peuvent modifier
sensiblement la répartition de charges sur les aubes.

Rayonnement en champ lointain

Turbulence Modele Surface de
de fond d'Amiet Kirchhoff
LS
® G A U \

& Propagation
G (Fonction de Green modale)

Fig. 1.6: Schéma du modele analytique de réponse de grille de Reboul.*?4

1.2.2.2 Modeles de réponse de grille

Afin de pallier les limitations des modeles de réponse de profil isolé, des modeles analytiques
(ou semi-analytiques) plus complexes ont été développés pour prendre en compte les effets de
grille. Parmi ces modeles, un certain nombre sont basés sur une méthode de surface portante
(lifting surface method). Cette méthode vise a exprimer le probleme sous la forme d’une équation
intégrale qui exprime en général la condition de glissement sur les aubes en faisant intervenir
la perturbation de vitesse incidente afin d’obtenir le chargement instationnaire sur les aubes
sous forme d’un saut de pression, d’un saut de potentiel acoustique ou d’une discontinuité de
potentiel d’accélération. On parle de méthode semi-analytique car ’équation intégrale est résolue
a 'aide de techniques numériques. Les modeles développés a partir de cette méthode traitent
souvent de probléemes harmoniques dédiés au bruit de raies. De plus, ces modeles sont souvent
bidimensionnels en considérant une grille déroulée (voir figure 1.7).

Par exemple Kaji & Okazaki®® utilisent une méthode basée sur le potentiel d’accélération afin de
traiter du bruit généré par 'interaction potentielle entre le rotor et le stator (interaction due a la
charge stationnaire sur les pales du rotor en rotation qui entraine ’apparition de fluctuations de
vitesse périodiques sur le stator, et inversement) ainsi que du bruit généré par l'interaction des
sillages périodiques lachés par le rotor et impactant le stator. Whitehead®® propose un modele
permettant de calculer les forces et les moments sur les aubes ainsi que les tourbillons lachés
en aval de la grille d’aubes en fonction de 'amplitude du saut de pression a la paroi des aubes.
Ce modele permet d’obtenir le champ acoustique généré par une grille soumise a différentes
excitations, notamment des sillages amonts issus d’obstructions de I'écoulement. Enfin Smith!*®
a développé un modele assimilant les aubes & une rangée de tourbillons de force égale au saut
de vitesse axiale entre ’amont et 1’aval de la grille. L’équation intégrale exprimée permet d’éva-
luer cette distribution de tourbillons, qui peut étre directement reliée au saut de pression sur
les aubes. Ce modele a été implémenté dans le code LINSUB utilisé notamment par Jurdic &
Joseph® pour des calculs de bruit & large bande d’interaction d’une turbulence & I'aval d’un
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Fig. 1.7: Géométrie de grille bidimensionnelle déroulée selon Posson.'?! Les aubes ont une corde
¢, un angle de calage x et une distance inter-aube s. La perturbation incidente est convectée a
la vitesse U, et a une incidence 6.

rotor impactant un stator a partir d’une description spectrale de la turbulence incidente.
Coldstein® a étendu les travaux de Whitehead au traitement d’une rafale tridimensionnelle (avec
un nombre d’onde en envergure) avec présence de parois paralleles. Puis Namba, 08 Kobayashi
& Groeneweg®® et Schulten!®” développent des modeles de grilles d’aubes annulaires permettant
la prise en compte des effets de la géométrie circulaire et des rafales tridimensionnelles. Ces
modeles sont limités a des écoulements moyens axiaux et uniformes ainsi qu’a des cas de stators
sans calage. Kodama & Namba,®® ainsi que Schulten'®® étendent leurs modeéles pour prendre en
compte des aubes en fleche (voir figure 1.8). Ces méthodes restent néanmoins limitées par les
hypotheses faites sur les géométries des aubes et du conduit ainsi que par leur cotit de calcul,
qui devient élevé a hautes fréquences en raison du nombre de points requis.

D’autres modeles de grille ont été développés en se basant sur une méthode de Wiener-Hopf, en
considérant des grilles déroulées. De nombreuses études tendent a montrer que 'utilisation de la
méthode de Wiener-Hopf pour estimer le chargement instationnaire sur les aubes entraine des
difficultés numériques, notamment & haute fréquence. Néanmoins Ventres et al.'>¢ développent
un modele de prédiction du bruit de raies et du bruit & large bande du rotor, ainsi que du bruit
d’interaction des sillages du rotor avec le stator a partir de cette méthode. La cascade consi-
dérée est bidimensionnelle, mais une approche par bande est utilisée pour prendre en compte
des variations radiales de la géométrie et de I’écoulement. Le chargement instationnaire est la
aussi couplé & une fonction de Green en conduit. Ce modele est repris par Nallasamy & Envia!%
qui l'alimentent avec une description plus complexe de la turbulence. La turbulence incidente
est représentée comme la superposition d’une turbulence de fond ingérée et d’une turbulence
de sillage. Ce champ turbulent est caractérisé a partir d’un calcul RANS. Peake!'% 16 propose
un modele permettant un calcul plus simple du chargement instationnaire en traitant le pro-
bleme successivement comme la diffraction de la perturbation incidente par une grille d’aube
semi-infinie en aval, puis comme la diffraction des modes acoustiques inter-aubes par une grille
semi-infinie en amont grace a la technique de Schwarzschild.

L’utilisation de la méthode de Wiener-Hopf pour estimer le rayonnement en champ lointain
semble plus aisée. Ainsi Glegg®® donne une expression directe du champ acoustique sans passer
par les charges sur les aubes. Ce modeéle permet aussi de calculer la puissance acoustique rayon-
née ainsi que la portance instationnaire par unité d’envergure. Les rafales considérées peuvent
étre tridimensionnelles et la fleche des aubes est prise en compte. Il montre d’ailleurs que I'intro-
duction d’une fleche se comporte grossierement comme l'introduction d’'un nombre d’onde radial.
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Hanson étend ce modele & la prise en compte d’un dévers (voir figure 1.8), puis le combine avec
des modeles de disques actifs au bord d’attaque et au bord de fuite de la grille afin de prendre
en compte des effets de chargement moyen des aubes et de rotation de ’écoulement a travers la
grille.” Récemment, Posson!?h122123 54 développé un modele & partir de la réponse de grille de
Glegg, mais en déterminant les fluctuations de charges sur les aubes. La propagation est ensuite
reliée aux charges sur les aubes grice a une analogie acoustique. Ce modele est tridimensionnel
et la détermination du chargement instationnaire est moins sensible a la géométrie annulaire que
le champ acoustique plus loin dans le conduit, comme relevé par Peake.!'® Néanmoins, le calcul
de la réponse de la grille & une turbulence tridimensionnelle devient extrémement compliqué et
assez coliteux.

carter

carter

. /

(a) (b)

Fig. 1.8: Schémas d’aubes présentant (a) une fleche d’angle ¢, et (b) un dévers d’angle ~.

Ces modeles considerent toujours les aubes comme des plaques planes infiniment minces. Dans
le cas d’un redresseur de turboréacteurs, les aubes peuvent étre légérement épaisses et cambrées.
Tout comme pour les modeles de profils isolés, des modeles basés sur la théorie de la distorsion
rapide ont été développés afin de prendre en compte les effets de la géométrie des aubes. Ainsi
Peake & Kerschen!'!” proposent un modele permettant de tenir compte d’un angle d’attaque
des aubes impactées par une perturbation harmonique. Evers & Peake®® ’étendent & la prise en
compte de la cambrure des aubes et a l'interaction de la cascade avec une perturbation large
bande. Ils soulignent le fait que la prise en compte de la géométrie peut influer significativement
le bruit de raie, mais assez peu le bruit a large bande.

Les modeles de grille déroulée sont adaptés quand le rapport entre le rayon au carter et le rayon
au moyeu est élevé et lorsque les évolutions radiales de 1’écoulement et de la géométrie sont
faibles. Il est possible d’utiliser ces modeles par bande pour prendre en compte les variations
de ces parametres, notamment les variations des grandeurs caractéristiques du champ turbulent
incident. En revanche ces modeles ne permettent la prise en compte de la géométrie annulaire
du conduit que lors du rayonnement, et non lors du calcul des sources.

1.3 Les méthodes numériques de calcul de bruit de bord d’at-
taque a partir d’un champ de perturbation modélisé

Avec le développement des moyens de calculs, il est devenu possible de résoudre numériquement
les équations de bilan. Le calcul numérique permet de s’affranchir de certaines hypotheses in-
hérentes aux modeles analytiques sur les géométries ou les écoulements. Ainsi, de nombreuses
études numériques ou semi-numériques se sont intéressées au bruit d’interaction. Dans un premier
temps, ces études se sont intéressées a des cas d’interaction entre une perturbation harmonique
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et un profil isolé (puis une cascade linéaire) en deux dimensions. Le développement de méthodes
permettant de synthétiser un champ de vitesse turbulent a par la suite permis la réalisation de
calculs numériques large bande. Les configurations de grilles d’aubes en conduit, nécessitant une
résolution tridimensionnelle, ont tout d’abord été étudiées grace a des méthodes fréquentielles.
Enfin, les puissances de calcul récentes ont rendu possible 'utilisation de méthodes numériques
pour lesquelles la part de modélisation est de moins en moins importante. Ainsi, la réponse
instationnaire de ’aubage mais aussi la génération du champ turbulent incident peuvent étre
résolues numériquement grace a la CFD instationnaire.

1.3.1 Configurations de profils isolés ou de cascades linéaires

Les premieres études numériques du bruit d’interaction se sont intéressées a des cas de profils
en champ libre, impactés par une fluctuation de vitesse harmonique, c’est a dire une rafale. Ce
probléme a par ailleurs été utilisé comme cas de référence dans le 3¢ workshop CAA organisé
par la NASA. 1% Au début des années 90, Scott & Atassi'*? ! développent ainsi une méthode
basée sur les équations d’Euler linéarisées. La perturbation incidente est purement solénoidale
afin de n’étre source d’aucune fluctuation de pression propre. Ainsi la réponse acoustique du
profil n’est dépendante que du champ potentiel et il est possible de ré-écrire les équation d’Euler
linéarisées sous la forme d’une équation d’onde convectée appliquée au potentiel de perturbation.
De plus, le probleme étant monofréquentiel et linéaire, la solution oscille elle aussi a la méme
fréquence. La dépendance temporelle est alors éliminée afin de résoudre le probleme dans le do-
maine fréquentiel. De la méme maniere, il est possible de factoriser la dépendance en envergure
afin de ne résoudre le probleme que dans un plan. La méthode numérique ainsi développée est
a lorigine du code GUSTSD developpé par la NASA. La résolution numérique en espace est
assurée par un schéma aux différences finies. Cette méthode est aussi utilisée par Hall & Ver-
don® sur une configuration de grille d’aubes linéaire en deux dimensions. Elle donne de bons
résultats en champ proche, mais rencontre quelques difficultés en champ lointain. Pour pallier ce
probleme, elle est couplée & une méthode intégrale de Kirchhoff par Atassi et al.” afin d’évaluer
le rayonnement en champ lointain. Scott et al.'*2 proposent enfin une méthode pour s’affranchir
de ce couplage en décomposant le domaine de calcul en une zone de champ proche et une zone
de champ lointain. Pour chacune des régions, les équations sont écrites sous une forme adaptée
a une estimation précise du champ acoustique.

Le probleme de l'interaction rafale/profil a été largement étudié dans le domaine temporel, en
deux dimensions, grace a des méthodes numériques résolvant directement les équations de Navier-
Stokes ou d’Euler non-linéarisées. Ces méthodes utilisent généralement des schémas numériques
aux différences finies d’ordres élevés pour la discrétisation spatiale et des schémas temporels
explicites d’ordres élevés pour la résolution temporelle. Lockard & Morris®?® utilisent un code
Navier-Stokes afin de traiter le cas d’une plaque plane, puis de profils NACA d’épaisseurs diffé-
rentes. Par la suite, Hixon et al.”™ avec le code BASS et Golubev et al.®%®! réalisent une vaste
étude sur ce probleme pour des profils de Joukowski en s’intéressant aux effets du chargement
moyen, de la fréquence de la rafale, mais aussi de I'intensité de celle-ci. Il apparait que pour des
amplitudes élevées, des effets non-linéaires apparaissent impliquant la génération d’harmoniques
de rangs supérieurs ainsi que le développement d’instabilités dans le sillage du profil. Nallasamy
et al.'®" puis Hixon et al.”® appliquent des méthodes similaires pour des cas de grilles d’aubes
linéaires bidimensionnelles.

Le cas de l'interaction rafale-profil est aujourd’hui un cas de validation classique pour les mé-
thodes numériques (voir figure 1.9). Il permet en outre d’étudier les effets de la géométrie sur le
rayonnement acoustique d’un profil. Néanmoins ce cas reste monofréquentiel, et les fréquences
étudiées typiquement pour cette configuration restent relativement basses dans un contexte de
turboréacteur.

Afin d’étudier le bruit & large-bande, il est nécessaire de disposer d’une méthode numérique
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Fig. 1.9: Calcul numérique d’interaction rafale-profil par Le Garrec.”

qui permette de générer le champ de vitesse turbulente incident. Ce champ de vitesse doit de
plus pouvoir étre calibré afin de respecter des caractéristiques spectrales prédéfinies par des
données expérimentales ou numériques (issues d’un précédent calcul aérodynamique). Une voie
pour obtenir ce champ turbulent consiste a le générer artificiellement a partir d’une méthode
stochastique. Les méthodes stochastiques permettent la génération d’un champ turbulent ca-
libré, a faible cout, par forcage d’un terme source dans les équations de bilan. Ces méthodes,
introduites par Kraichnan,”® ont tout d’abord été utilisées pour étudier la diffusion particulaire.
Plus récemment, elles ont été appliquées & Pétude du bruit de jet,”V*2 ou encore & Iinitialisa-
tion de la turbulence de couche limite en entrée de domaine pour des calculs instationnaires.
Les méthodes stochastiques se décomposent en deux familles distinctes qui sont d’une part les
méthodes par filtrage spatial ou temporel d'un champ aléatoire, et d’autre part les méthodes par
décomposition en modes de Fourier. Des détails plus avancés sur ces méthodes sont donnés dans
le chapitre 3. Dans le domaine du bruit d’interaction, les méthodes stochastiques par filtrage
d’un bruit blanc ont été notamment utilisées par Ewert et al. pour étudier le bruit de bec*! et le
bruit de bord de fuite.*® Ils emploient le code PIANO qui utilise 1a aussi des schémas spatiaux
aux différences finies d’ordre élevé et un avancement temporel explicite faiblement dissipatif et
dispersif, afin de résoudre les APE (Acoustic Perturbation Equations) qui sont une ré-écriture
des équations d’Euler linéarisées. Des zones de génération de turbulence sont définies arbitraire-
ment a U'intérieur du domaine de calcul dans lesquelles la méthode RPM est active (I'intérieur
de la cavité du bec par exemple). La méthode RPM (Random Particle Mesh) génére ainsi, a
partir de données issues d’un calcul RANS, un champ turbulent satisfaisant des corrélations
spatio-temporelles prescrites. Les calculs réalisés sont bidimensionnels, mais Ewert et al.* ex-
priment une correction permettant d’estimer le champ acoustique tridimensionnel & partir d’un
calcul bidimensionnel pour un profil de géométrie constante en envergure. Récemment, Bauer et
al.'3 ont & nouveau réalisé des calculs de bruit de bec en utilisant la méthode RPM, mais avec
le code DISCO qui utilise une méthode de Galerkin discontinue pour la discrétisation spatiale.
La méthode de Galerkin discontinue permet d’utiliser des maillages non-structurés, ce qui peut
s’avérer avantageux pour mailler des géométries complexes.

Dieste & Gabard®* utilisent une méthode similaire & celle d’Ewert pour réaliser des calculs
bidimensionnels de bruit de bord d’attaque d’une plaque plane impactée par une turbulence
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incidente. La méthode qu’ils proposent permet d’utiliser soit les corrélations, soit le spectre
d’énergie pour filtrer spatialement le champ aléatoire. De plus, Dieste & Gabard étudient 'effet
de la décorrélation temporelle sur le rayonnement de la plaque a partir de plusieurs modeles
d’évolution temporelle du champ de vitesse. Il apparait que, pour le cas d’une plaque sans épais-
seur, la décorrélation temporelle du champ de vitesse n’a que peu d’effets sur le rayonnement
par comparaison avec une turbulence gelée.

Salem Said'®® réalise des calculs tridimensionnels sur une cascade linéaire de plaques planes
grace a une méthode LES en générant un champ turbulent & partir de modes de Fourier. La
turbulence est gelée et injectée a travers la frontiere amont du domaine puis convectée par
I’écoulement moyen. Il n’y a pas de conduit et des conditions de périodicité sont appliquées en
envergure afin de simuler une envergure infinie. De plus, une condition de non-cisaillement est
imposée a la paroi. Les résultats sont analysés d’'un point de vue aérodynamique par compa-
raison avec un modele basé sur la théorie de la distorsion rapide, mais aucun post-traitement
acoustique en champ lointain n’est réalisé. Enfin, Golubev et al%? mettent en oeuvre la mé-
thode RFG (Random Flow Generation) développée par Smirnov et al.,'*7 elle aussi basée sur
une décomposition en modes de Fourier, afin de réaliser le calcul bidimensionnel de I'interaction
d’une turbulence avec un profil isolé. Cette méthode permet en outre de générer une turbulence
anisotrope a partir d’un tenseur de corrélation de vitesse anisotrope prescrit. Les simulations nu-
mériques sont réalisés grace a une méthode LES implicite et la discrétisation spatiale est réalisée
au moyen de schémas aux différences finies d’ordres élevés. De plus, le champ turbulent généré
grace a cette méthode est injecté a l'intérieur du domaine de calcul a ’aide d’un terme source
faisant intervenir une fonction de fenétrage en espace délimitant la zone d’injection. Les champs
de vitesses, de vorticité et les coefficients de portance sont analysés, mais I’étude ne s’intéresse
pas directement & 1’émission acoustique du profil.

1.3.2 Les applications aux cas de grilles d’aubes annulaires en conduit

La réalisation de calculs numériques sur des configurations de grilles d’aube en conduit nécessite
des méthodes tridimensionnelles et, par conséquent, des ressources de calcul plus importantes.
Tout comme pour les configurations de profils isolés, ce sont des méthodes fréquentielles basées
sur les équations d’Euler linéarisées qui ont tout d’abord été développées. Ainsi, Montgomery
& Verdon'® proposent une méthode permettant de calculer la réponse acoustique d’une grille
d’aube annulaire soumise a une excitation harmonique pouvant étre soit des vibrations des
aubes, soit des modes acoustiques ou aérodynamiques incidents. Cette méthode a été implémen-
tée dans le code LINFLUX qui assure la résolution spatiale grace a des schémas aux volumes
finis. Le champ moyen dans le domaine de calcul est obtenu au préalable a I'aide d’'un code de
calcul résolvant les équation d’Euler non-linéarisées. Pour le calcul instationnaire, Montgomery
& Verdon proposent une décomposition du domaine en une zone proche de la grille et une zone
lointaine. Dans la zone lointaine, la vitesse moyenne radiale est supposée nulle et ’écoulement
moyen est décrit comme la combinaison d’une vitesse de rotation et d’un cisaillement axial. De
maniere similaire aux méthodes de cascades linéaires bidimensionnelles, les équations d’Euler
linéarisées sont écrites sous forme d’une équation d’onde convectée dans les deux zones ainsi
définies. Une procédure de raccord entre les deux zones est définie afin d’assurer I'imposition des
perturbations incidentes et la sortie des ondes sortant de la zone proche. Le domaine de calcul
est un secteur angulaire ne comprenant qu'une aube et des conditions de périodicité cylindriques
sont appliquées.

Golubev & Atassi®” et Atassi et al.® développent aussi une méthode fréquentielle afin d’évaluer
la réponse acoustique d’une grille d’aubes non-chargées soumise a une perturbation de vitesse
incidente harmonique. L’écoulement moyen considéré peut étre tournant, et est défini de maniere
similaire & Montgomery & Verdon. Dans un premier temps, Golubev & Atassi®® s’intéressent &
I’évolution de la rafale incidente lorsque celle-ci est advectée par le champ moyen non-uniforme.
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IIs mettent en évidence des effets de distorsion, non pris en compte par la méthode de Mont-
gomery & Verdon, susceptibles de modifier le chargement instationnaire des aubes. Les calculs
réalisés par Atassi et al.® en faisant varier les paramétres de Pécoulement moyen montrent en ef-
fet que ceux-ci influent de maniere significative sur le chargement instationnaire des aubes, ainsi
que sur la génération des modes acoustiques dans le conduit. Le secteur angulaire considéré dans
ces calculs permet de capturer les principaux modes azimutaux générés par 'interaction de la
rafale avec la grille. Elhadidi®” étend cette méthode & la prise en compte d’aubes chargées et
donc & des géométries d’aubes réalistes. Puis Atassi & Vinogradov®? implantent cette méthode
dans le code BB3D et réalisent des calculs large-bande en superposant les réponses harmoniques
a des rafales dont les amplitudes sont pilotées par un spectre de turbulence calibré a partir de
données expérimentales.

Dans le domaine temporel, Sescu et a et Hixon et al.”” ont récemment utilisé le code BASS
en résolvant les équations d’Euler, afin de calculer I’émission sonore d’une grille annulaire de
plaques planes en écoulement axial uniforme, soumise a un sillage harmonique, tel que défini
lors du 3°™¢ workshop CAA.''? Les résultats temporels obtenus font I’'objet d’'une décomposi-
tion modale dans des sections du conduit situées en amont et en aval de la grille afin d’étre
comparés aux résultats de référence fournis dans le workshop.

De la méme maniere, de Laborderie et al.?” réalisent des calculs RANS instationnaires utilisant
le code Turb’Flow afin d’étudier les effets de la viscosité ainsi que de 1’épaisseur des aubes (ici des
plaques planes) sur leur réponse & un sillage harmonique incident. Le sillage imposé en entrée du
domaine est arbitraire et a la particularité de présenter des variations dans la direction radiale.
En revanche, celui-ci n’étant pas défini de maniere a ne générer aucun bruit propre contraire-
ment & Hixon et al.,”" des pics parasites apparaissent sur les spectres de pression pariétale &
des fréquences n’étant pas des harmoniques de la fréquence de passage des sillages. La pression
pariétale est ensuite couplée a une méthode analytique de propagation en conduit permettant
d’obtenir le champ acoustique sous forme modale.

1 144

1.4 Les calculs d’interaction sur un ensemble rotor-stator via la
CFD instationnaire

Les capacités de calcul ont rendu possible la réalisation de calculs CFD instationnaires incluant
le rotor en rotation et le stator. Elles ont donné naissance & de nouvelles méthodes pour lesquelles
les perturbations de vitesses incidentes ne sont plus modélisées, mais simulées. Dans un premier
temps, des méthodes “hybrides”, visant a la prédire le bruit de raies ont été développées. On parle
de méthodes hybrides car les calculs aérodynamiques et acoustiques sont séparés et sont régis
par des jeux d’équations différents. Le calcul aérodynamique est réalisé grace a une approche
Navier-Stokes et permet de calculer I'interaction entre les sillages du rotor et le stator. Il fournit
des données instationnaires dans des sections du conduit en amont et/ou en aval. Ces données
servent ensuite a alimenter des méthodes aéroacoustiques assurant la propagation en conduit et
le rayonnement & Pextérieur de la nacelle. On peut citer Rumsey et al.'*® et Biedron et al.'® qui
utilisent une approche RANS instationnaire afin d’obtenir le champ acoustique dans une section
située en amont du rotor. Ces données acoustiques font 1'objet d’une décomposition modale
afin d’étre utilisées comme entrées dans une méthode de propagation acoustique résolvant une
équation d’onde et utilisant une méthode aux éléments finis. Cette méthode aux éléments finis
permet la propagation vers ’amont dans le conduit, ainsi qu’en champ proche autour de ’entrée
de la nacelle. Pour la propagation en champ lointain, elle devient soit trop cotiteuse si de petits
éléments sont utilisés, soit source d’erreur importante sur la phase si des éléments de grandes
tailles sont utilisés. Pour pallier cette difficulté, les résultats obtenus en champ proche autour de
I’entrée de la nacelle sont a leur tour couplés a une méthode intégrale de Kirchhoff afin d’obtenir
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le rayonnement en champ lointain.

Polacsek et al.'1?120 développent aussi une méthode hybride basée sur une approche similaire,
mais le chainage entre le calcul CFD et la CAA est réalisé différemment. Les données issues
de la CFD sont bien décomposées de maniere modale, mais le profil de pression obtenu n’est
pas directement injecté dans le calcul CAA sous forme d’une condition aux limites. Cette dis-
tribution modale est régénérée sous forme d’une distribution de monopoles calibrés, introduits
en tant que sources dans le domaine de calcul CAA. Le calcul de propagation dans le conduit et
en champ proche autour de I'entrée de la nacelle est réalisé grace a une méthode aux éléments
de frontitre résolvant une équation d’onde,'* ou bien grace & une méthode temporelle résolvant
les équations d’Euler.'?® La aussi, Pextrapolation en champ lointain est réalisée griace a une
méthode de Kirchhoff.

Enfin, Sharma et al.'#? réalisent eux aussi un calcul RANS instationnaire sur un étage rotor-
stator, mais n’extraient pas directement le champ acoustique de celui-ci afin de I'injecter dans
une méthode de propagation acoustique. En effet, ce sont les sillages du rotor qui sont extraits
de ce premier calcul par décomposition modale. Ceux-ci sont ensuite injectés dans un second
calcul résolvant les équations de Navier-Stokes linéarisées dans un domaine ne contenant que le
stator afin d’obtenir le rayonnement dans le conduit, en aval des grilles. Comme précédemment,
cette méthode n’a été appliquée qu’a ’estimation du bruit de raies.

Afin de s’intéresser au bruit a large-bande, des méthodes numériques plus avancées, souvent
de type LES ont été appliquées. En revanche, le coiit de ces méthodes étant élevé, il n’est pas
envisageable de s’en servir pour assurer la propagation acoustique. Elles sont donc en général
utilisées pour estimer le chargement instationnaire sur les aubes, puis couplées a une analogie
acoustique pour assurer la propagation en conduit. Ainsi, Olausson & Eriksson''? utilisent eux
aussi une méthodologie hybride dans le but de réaliser un calcul large-bande. Un premier cal-
cul RANS stationnaire dans le repéere du rotor est réalisé. Celui-ci sert a alimenter la frontiere
d’entrée d’un calcul LES réalisé sur un domaine contenant les aubes du stator. Afin de donner
une dimension large-bande au calcul, des fluctuations de vitesse stochastiques et isotropes sont
superposées a ce sillage, afin de déclencher la turbulence. La frontiere d’entrée du calcul LES
est placée suffisamment en amont du stator afin de laisser le temps a la turbulence de s’établir
avant d’impacter les aubes.

Les méthodes LES (ou RANS/LES de type DES) ont aussi été utilisées afin de réaliser direc-
tement des calculs large-bande sur un étage rotor-stator, sans passer par une décomposition
en différentes étapes inhérente aux méthodes hybrides. On peut citer Greschner & Thiele%® qui
appliquent une approche IDDES (Improved Delayed Detached Eddy Simulation) & une configu-
ration rotor-stator en 2.5D, c’est a dire que seule une tranche radiale est maillée et des conditions
de périodicité en envergure sont appliquées. De méme, I’étage rotor-stator est restreint a un seul
canal et des conditions de périodicité sont appliquées dans la direction azimutale. Reboul!?®
utilise les données issues d'un calcul LES réalisé par Riou et al.'3! sur une tranche en envergure
d’un étage rotor-stator (voir figure 1.10). La pression pariétale instationnaire extraite de ce cal-
cul est couplée a une méthode intégrale. Une correction permettant d’extrapoler les résultats
dans la direction radiale est appliquée afin de prendre en compte les effets de non-compacité et
de corrélation des sources en envergure.

Carolus et al.?’ ainsi que Reese et al.'30 réalisent un calcul d’interaction d’une turbulence de
grille avec un rotor maillé dans sa totalité. Afin de ne pas modéliser la turbulence incidente,
la grille de génération de turbulence est inclue dans le domaine de calcul. Le code de calcul
utilisé a la particularité de réaliser la discrétisation spatiale grace a une méthode aux éléments
finis. En raison du cout d’un tel calcul, le maillage est assez peu raffiné et seules les plus grosses
structures aérodynamiques sont résolues. Le post-traitement acoustique est réalisé a ’aide d’un
modele bidimensionnel de propagation en conduit.

Enfin, Ashcroft & Nurnberger® réalisent un calcul rotor-stator pour lequel les deux grilles sont
maillées. Deux méthodes numériques sont appliquées et comparées. D’une part une méthode
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Fig. 1.10: Calcul LES 2.5D d’interaction rotor-stator par Riou et al.'3! : Iso-surfaces de critere
Q colorées par I'entropie.

LES classique utilisant un maillage d’environ 100 millions de points et d’autre part une méthode
DES utilisant un maillage d’environ 6.5 millions de points. Bien que la méthode DES permette
de réduire les couts de calcul, elle semble fournir des résultats de moins bonne qualité que la
LES.

Tres récemment, le développement de méthodes basées sur la résolution de I’équation de Boltz-
mann (LBM pour Lattice-Boltzmann Method) pour les calculs aéroacoustiques a permis & Mann
et al.”?? de réaliser un calcul rotor-stator complet en incluant le conduit et en assurant la propa-
gation acoustique jusqu’aux points de mesures situés en champ lointain (& une distance de trois
diametres de conduit en amont et en aval du réacteur). La méthode LBM permet de décomposer
le domaine de calcul en sous-zones de résolutions variables. A chaque changement de zone, la
résolution en espace change d’un facteur deux, ce qui permet aussi de faire évoluer la résolution
temporelle et donc de réduire le temps de calcul total. Ainsi, pour ce calcul, le pas d’espace dans
la zone de champ lointain est huit fois plus grand que dans les zones proches des grilles d’aubes.
Le domaine comporte tout de méme 168 millions de volumes de calculs mais la résolution directe
en champ lointain ne permet de propager le champ acoustique que jusqu’a une fréquence de 2500
Hz.

1.5 Synthese et choix d’une méthodologie de calcul

Les modeles analytiques de prévision du bruit d’impact de la turbulence ont été vastement déve-
loppés depuis les années 60. Malgré les hypotheses sur les géométries entrainées par la définition
de certains modeles, ils sont aujourd’hui beaucoup utilisés dans le milieu industriel en phase
d’avant-projet en raison de leur rapidité d’exécution. Les modeles analytiques de réponse de
grille les plus avancés, permettant de lever certaines hypotheses sur les géométries et les écou-
lements, sont utilisés sous forme de codes semi-analytiques, qui nécessitent des techniques de
résolution numériques. Bien que ces modeles aient atteint un degré de complexité tres élevé,
les moteurs actuels caractérisés par des stators hétérogenes avec bras supports intégrés et des
aubages présentant des géométries fortement tridimensionnelles, restent hors de leur portée.

Avec le développement des moyens de calculs, des méthodes numériques permettant de s’affran-
chir & nouveau des hypotheses inhérentes aux modeles analytiques ont fait leur apparition. Ces
méthodes ont tout d’abord été restreintes a I’étude du bruit de raies. Plus récemment, des simu-
lations numériques permettant d’étudier le bruit a large-bande sont apparues. On peut distinguer
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deux catégories de méthodes numériques permettant la réalisation de calculs large-bande. Tout
d’abord les méthodes pour lesquelles le sillage turbulent impactant ’aubage est modélisé, par
exemple a 'aide de méthodes stochastiques. Les méthodes stochastiques semblent étre un moyen
intéressant de générer un champ turbulent dont les caractéristiques peuvent étre pilotées a partir
d’une description spectrale. La deuxieme catégorie comprend les méthodes CFD instationnaires
de type LES pour lesquelles le mécanisme de génération de la turbulence et 'aubage impacté
par celle-ci sont résolus dans le méme calcul. Ces approches restent aujourd’hui tres cotuteuses en
temps de calcul. Un grand nombre d’applications de ces méthodes est donc limité par la taille des
échelles de turbulence résolues et donc par les fréquences considérées. Les méthodes utilisant des
modeles stochastiques, bien qu’ayant été majoritairement utilisées en deux dimensions, semblent
permettre de réaliser des calculs large-bande & moindre cout. En revanche 'utilisation de mé-
thodes CFD instationnaires peut étre envisagée pour la réalisation de calculs visant a fournir
une description précise de la turbulence en aval du rotor. Cette description pourrait alors étre
utilisée pour ajuster la turbulence modélisée grace a une méthode stochastique.

Pour ces raisons, il a été décidé dans cette these de développer une méthode numérique de calcul
du bruit a large-bande d’impact de la turbulence, basée sur 1'utilisation d’un modele stochas-
tique, afin de générer un sillage turbulent impactant un aubage de géométrie tridimensionnelle
quelconque. Pour ce faire, il a été choisi de s’appuyer sur un code de calcul numérique développé
a ’ONERA résolvant les équations d’Euler dans le domaine temporel : le code sAbrinA.v0 (voir
annexe B). La réponse instationnaire de ’aubage issue du calcul CAA pourra ensuite étre cou-
plée a des codes basés sur la méthode intégrale de Ffowcs-Williams & Hawkings dans le domaine
fréquentiel, afin d’assurer le rayonnement en champ lointain ou dans un conduit annulaire (voir
annexe C). La figure 1.11 illustre la méthodologie ainsi proposée. On peut noter que étape de
calcul CFD alimentant la méthode stochastique peut étre remplacée par I'utilisation de données
expérimentales.

Par ailleurs, le modele d’Amiet,? ayant fait I'objet de développements spécifiques & ’ONERA,'**
sera non seulement utilisé comme référence pour les calculs d’applications réalisés lors de cette
these, mais également comme base de définition de la turbulence synthétique incidente présentée
au chapitre 3.
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Chapitre 2

Implémentation de conditions aux
limites non réfléchissantes et
validation de la méthode numérique

La méthodologie numérique retenue au chapitre précédent repose sur la mise en oeuvre d’un
solveur Euler (code sAbrinA.v0) afin de simuler le mécanisme d’interaction turbulence-aubage.
Pour mener a bien de tels calculs, le code doit permettre d’une part 'injection des fluctuations
de vitesses prescrites dans le domaine de calcul, et d’autre part la sortie des ondes acoustiques
et des modes hydrodynamiques résultants de 'interaction avec ’aubage.

Ce chapitre présente tout d’abord un apercu des conditions aux limites les plus courantes dé-
veloppées pour les applications aéroacoustiques, afin de permettre une sortie propre de modes
acoustiques et hydrodynamiques, ainsi que I'injection de fluctuations dans le domaine. Le forma-
lisme le plus adapté est ensuite implémenté dans le code sAbrinA.v0 et validé sur des configu-
rations simples. Des calculs bidimensionnels d’interaction entre une rafale monofréquentielle et
une plaque plane sont réalisés, et comparés a une solution analytique issue du modele d’Amiet.
Une étude de sensibilité en fonction de 'amplitude de la rafale est également proposée. Ceci
permet d’étudier 'impact des effets non-linéaires sur la précision des conditions aux limites
implémentées, ainsi que le domaine de validité des équations d’Euler considérées.

2.1 Synthese des conditions aux limites non réfléchissantes dé-
diées aux calculs aéroacoustiques

Lors de la réalisation d’un calcul numérique, le domaine de calcul est limité en espace afin de ne
comprendre que la région d’intérét et de réduire les cotits de calcul. Des conditions aux limites
sont alors imposées sur les frontiéres artificielles de ce domaine de calcul. Les calculs numériques
aéroacoustiques (CAA) sont particulierement sensibles a la qualité des conditions aux limites
imposées. Ces méthodes doivent en effet permettre de capturer et propager des fluctuations
acoustiques dont les amplitudes sont tres faibles au regard des grandeurs aérodynamiques. Les
codes de calculs dédiés a l'aéroacoustique utilisent en général des schémas spatiaux et des avan-
cements temporels d’ordres élevés ayant la particularité d’étre faiblement dissipatifs et dispersifs
afin d’assurer la propagation. Toutefois, ces schémas sont sensibles aux ondes parasites telles que
les réflexions numériques pouvant apparaitre au niveau des frontieres du domaine. Ces réflexions
peuvent alors se rétro-propager dans le domaine de calcul et perturber le champ acoustique étu-
dié. Ainsi, il est nécessaire de disposer de conditions aux limites appropriées permettant d’éviter
la réflexion des ondes sortant du domaine de calcul.

La condition de dégradation progressive de l'ordre des schémas spatiaux (schémas de dérivation
et filtres) disponible dans le code sAbrinA.v0 (voir annexe B)'?7 est robuste et peu coiiteuse
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en temps de calcul, mais ne permet pas a elle seule de satisfaire cette condition de transpa-
rence acoustique. En pratique, elle est associée a une zone d’étirement des cellules du maillage
permettant la dissipation des ondes incidentes avant qu’elles n’atteignent la frontiere. En effet,
lorsque les mailles atteignent des tailles pour lesquelles les longueurs d’ondes des ondes incidentes
ne sont plus correctement discrétisées, les schémas numériques deviennent dissipatifs. Le taux
de croissance des mailles dans la zone d’étirement doit toutefois rester relativement faible afin
d’éviter un effet de mur "artificiel” responsable également de réflexions parasites. L utilisation de
cette condition aux limites nécessite donc d’ajouter des points non-exploitables dans le domaine
qui vont augmenter le temps de calcul. Dans le cas de calculs large-bande dont la gamme de
fréquences étudiées peut étre étendue, le nombre de points nécessaire a la construction d’une
zone d’étirement permettant de dissiper les plus basses fréquences peut devenir contraignant.
Ainsi, de nombreux auteurs se sont intéressés a 1’élaboration de conditions aux limites absor-
bantes ou non-réfléchissantes pour la réalisation de calculs aéroacoustiques. Un grand nombre
de ces études sont basées sur une décomposition des équations de bilan (Euler ou Navier-Stokes)
sous forme d’ondes caractéristiques. Cette décomposition permet de distinguer les ondes sor-
tantes du domaine de calcul et les ondes entrantes. Un traitement spécifique peut alors étre
appliqué afin d’empécher I’apparition d’ondes entrantes, c’est & dire de réflexions se propageant
vers lintérieur du domaine. Thompson'® a tout d’abord proposé une formulation de ces condi-
tions aux caractéristiques pour les équations d’Euler. Poinsot & Lele!'® ont ensuite étendu cette
formulation aux équations de Navier-Stokes dans le cas ou ’écoulement est monodimensionnel
dans la direction normale & la frontiere. Ces conditions peuvent étre généralisées par ’adjonction
de termes croisés, afin de prendre en compte les effets multidimensionnels pour les calculs aéroa-
coustiques.*”?® Une autre méthode permettant d’éviter la présence de réflexions aux frontieres
est l'utilisation d’'une PML (Perfectly Matched Layer) dans une bande de cellules situées a la
frontiere du domaine. La PML correspond a une transformation de coordonnées pour laquelle les
coordonnées physiques (réelles) sont transformées en coordonnées complexes (en leur ajoutant
une partie imaginaire) par prolongement analytique. Ainsi les ondes qui se propagent en coordon-
nées réelles deviennent exponentiellement décroissantes dans la zone PML. Cette méthode a été
développée pour Déquation d’onde® puis adaptée aux équation d’Euler linéarisées et completes
par Hu,®'® ainsi qu’a la prise en compte d’un écoulement moyen non-uniforme.®® En revanche
cette méthode peut entrainer ’apparition d’instabilités a la frontiere entre la PML et le reste du
domaine de calcul, notamment en présence d’'un écoulement moyen, qui peuvent étre supprimées
par 'ajout de termes d’amortissement sélectif.'®® Enfin, Tam et al.'®>1%! ont dérivé des condi-
tions aux limites non-réfléchissantes en deux dimensions a partir de solutions asymptotiques
des équations d’Euler linéarisées en coordonnées cylindriques. La condition de rayonnement per-
met la sortie des ondes acoustiques uniquement, en supposant qu’elles rayonnent de maniere
cylindrique a partir d’un centre de rayonnement a définir. Une condition de sortie fluide a aussi
été exprimée pour permettre la sortie de modes hydrodynamiques et entropiques convectés par
I’écoulement moyen en plus des modes acoustiques. Ces conditions aux limites, ont ensuite été
étendues en trois dimensions par Bogey et Bailly'® en supposant un rayonnement sphérique des
ondes acoustiques.

Des études comparatives ont été menées afin d’évaluer les conditions aux caractéristiques et les
condition de Tam et al., notamment par Hixon et al.” et plus récemment par Fosso et al.**
Ces études semblent indiquer que les conditions de Tam sont les plus performantes pour les pro-
blemes purement acoustiques. Les conditions aux caractéristiques les plus avancées semblent en
revanche générer moins de réflexions numériques lorsqu’il s’agit de laisser sortir des modes hydro-
dynamiques du domaine, notamment pour des écoulements a nombre de Mach faible. Néanmoins
Bogey & Bailly'® montrent que 1'utilisation d’une zone éponge (voir annexe B) & proximité de
la frontiere de sortie en complément des conditions de Tam permet de réduire significativement
ces réflexions. Le choix a donc été fait d’implémenter les conditions de Tam et al. dans le code
sAbrinA.v0. La condition de rayonnement de Tam peut, de plus, étre modifiée afin de permettre
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'injection de fluctuations (par exemple de vitesse) dans le domaine de calcul.’®® Ce formalisme
semble particulierement adapté a I'injection d’une rafale ou d’un sillage turbulent comme nous
le verrons par la suite a la section 2.4.

2.2 Conditions de rayonnement et de sortie de Tam

2.2.1 Formulation des conditions aux limites

Les conditions aux limites de Tam et al.'®® 1 ont été développées & partir d’expressions asymp-
totiques des équations d’Euler linéarisées en supposant un rayonnement en champ lointain. Les
perturbations sont décomposées en trois types de modes : entropiques, hydrodynamiques et
acoustiques. Les ondes acoustiques se propagent dans toutes les directions a une vitesse cor-
respondant a la somme de la vitesse du son et celle de I’écoulement. En revanche les ondes
entropiques et hydrodynamiques sont seulement convectées par 1’écoulement. Dans le cas ou
seules des ondes acoustiques doivent traverser la frontiere (par exemple la frontiere située a I’en-
trée du domaine d’étude), la condition de rayonnement en coordonnées sphériques (figure 2.1)
s’écrit :

1o o 1\[7%
<‘/;7(9t+87"+()ﬂ’) ’l;/ =0 (2.1)

avec a = 1 en trois dimensions et o = 2 en deux dimensions. Vj est la vitesse de groupe des ondes
2

acoustiques définie par : V; = w.e, + \/ ¢* — (u.eg)? — (u.e,)? et € la vitesse moyenne du son.
L’origine des coordonnées sphériques correspond théoriquement au point ou se situe la source
des ondes acoustiques. Néanmoins la condition aux limites n’est pas tres sensible au choix de
cette origine et il est donc possible de définir un centre de rayonnement dans le cas ou plusieurs
sources sont situées a des positions différentes, & condition qu’elles restent relativement proches
au regard de la taille du domaine.
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y

Fig. 2.1: Systéme de coordonnées sphériques utilisé pour les conditions de Tam.

Si la frontiere considérée doit aussi laisser sortir des modes hydrodynamiques et entropiques,
les équations sur la masse volumique et la vitesse sont modifiées. Les fluctuations de pression
p’ sont considérées comme uniquement associées aux modes acoustiques et I’équation sur la
pression reste inchangée. La condition de sortie s’écrit alors :
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2.2.2 Implémentation dans le code sAbrinA.v0

Comme présenté en annexe B, le code sAbrinA.v0 génére automatiquement des rangées de points
dits "fantomes” autour des domaines de calcul. Lors de la réalisation de calculs multi-blocs ou
de calculs parallélisés pour lesquels le domaine est découpé, les points fantomes sont utilisés afin
d’assurer le raccord entre les différents sous-domaines. Ils sont aussi utilisés pour les traitements
aux frontieres (condition de paroi, de périodicité, etc.). Les points réels sont alors tous traités avec
les équations d’Euler et des schémas numériques centrés. Afin de conserver ce fonctionnement,
les conditions de Tam sont calculées dans les points fantomes uniquement. Les équations (2.1) et
(2.2) nécessitent le calcul des dérivées spatiales en ces points fantomes. Celles-ci sont calculées
en conservant les schémas centrés d’ordre 6 tant que possible, puis en utilisant des schémas
décentrés standards d’ordre 6 en approchant progressivement le dernier point fantome comme
illustré sur la figure 2.2. Les coefficients des schémas décentrés utilisés sont présentés dans le
tableau 2.1 en suivant un formalisme comparable aux schémas centrés présentés en annexe B.

Schéma décentré 0-6 ) L]
aop ay as as a4 as ag <

_49/20 6 _15/2 20/3 '15/4 6/5 -1/6 DécenEé o,e‘l)

Schéma décentré 1-5 * ?o¢ *

Décentré £1,5)

a_1 agp a1 a2 as ay as H * ? ¢

-1/6 ~ -77/60 5/2 -5/3 5/6 -1/4 1/30 Décentréf,4)
Schéma décentré 24 t

a_2 a—q ago al ag a3 a4 LSchémas centrés +
1/30  -2/5 -7/12 4/3 -1/2 2/15 -1/60 ?—- ==

Tab. 2.1: Coefficients des schémas décentrés standards Fig. 2.2: Calcul des dérivées aux
d’ordre 6. points fantomes.

Dans le code sAbrinA.v0, les points fantémes de coins ne sont pas traités (pas d’échanges
paralleles, ni de calcul de dérivées). Afin d’éviter une éventuelle pollution numérique aux coins
réels du domaine, les conditions de Tam sont aussi calculées aux coins fantomes (figure 2.3).
Dans le cas d’un calcul parallele (ou multiblocs), quand une frontiére utilisant une condition
de Tam est découpée, il est nécessaire d’élargir les interfaces échangées en y intégrant les coins
fantomes. Une attention particuliere a donc été portée sur l'extension de la gestion de la taille
des interfaces a la prise en compte des points fantomes de coins de type Tam uniquement, afin
de limiter les échanges paralleles supplémentaires comme présenté sur la figure 2.3.
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Coin fantéme 77777 : Condition de Tam O : Echanges paralléles
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Fig. 2.3: Echange parallele des coins fantomes dans le cas ol une frontiere de Tam est découpée.

2.3 Validation de 'implémentation des conditions de Tam sur
des cas académiques

La qualité des conditions aux limites de Tam implémentées dans le code sAbrinA.v0 est estimée
a partir de cas de validation bidimensionnels simples. Le premier est un cas purement acoustique
consistant a faire sortir du domaine de calcul une impulsion acoustique. Le second cas de vali-
dation s’intéresse a la sortie d’'un mode hydrodynamique convecté par un écoulement uniforme.
Ces cas de validation sont réalisés sur un maillage cartésien régulier de 101 x 101 points, dont
les mailles sont de taille unitaire (Az = Ay = 1 m). Le pas de temps pour ces cas de valida-
tion est choisi tel que le nombre de CFL (CFL = Atmax [(|u;| +¢)/Ax;]) soit de Pordre de
0.15. Le coefficient de filtrage imposé pour le filtre spatial d’ordre 10 est tres faible (0.01) et le
filtrage n’est réalisé qu’a chaque itération physique (et non & chaque sous-itération du schéma
d’avancement temporel).

2.3.1 Sortie d’une impulsion acoustique

L’impulsion acoustique est une source axisymétrique, initiale et ponctuelle entrainant ’appari-
tion d’un front d’onde qui se propage radialement et qui est convecté par 1’écoulement moyen.
Elle est introduite dans le domaine de calcul en imposant les champs de pression et de masse
volumique a l'instant initial. Etant donné qu’il n’est pas possible d’imposer numériquement une
source ponctuelle (au sens d’une fonction Dirac), elle est introduite & 1’aide d’une fenétre gaus-
sienne dont la largeur doit permettre au schéma numérique de supporter 'onde imposée. Le
champ imposé a l'instant initial est le suivant :
P(z,y) = ce—o((z=0)*+(y=10)?)

p'(z,y)
62

(2.3)

plry) =

L’amplitude ¢ est ici fixée & 0.01. a = In(2)/b* est le parametre de la Gaussienne de demi-
largeur b = 3. L’impulsion est introduite au centre du domaine de calcul g = yg =0 a t = 0.
L’écoulement moyen est uniforme, dans la direction z & Mach M = 0.5. La masse volumique
moyenne vaut p = 1.227 kg.m™ et la pression moyenne p = 101325 Pa. Les quatre frontieres du



36

domaine utilisent la condition de rayonnement de Tam avec un centre de rayonnement positionné
au centre du domaine.

La rangée supérieure de la figure 2.4 présente les champs de pression a trois instants distincts.
En bas, les résultats numériques sont comparés sur 'axe y = 0 a ’expression analytique de la
pression donnée par Tam'®? :

Pt = 3 [ € cos(et) o (€lla - 02 +71%) e (24)

ou Jy est la fonction de Bessel de premiere espece d’ordre 0. Les champs de pression semblent
indiquer que le front d’onde sort correctement du domaine de calcul sans étre altéré par les

conditions aux limites. Ceci est confirmé par le treés bon accord entre les résultats numériques
et les résultats analytiques.

0 0
X (m) X (m)

0.01+ 0.01
€ g€
o a 0
001} 001

E =0 0 26 6 EN) EN) 0 70 76 40 E 0 26 rTo

X (m) X (m) X (m)
(a) t =0.075 s. (b) t =0.150 s. (c¢) t =10.300 s.

Fig. 2.4: Impulsion acoustique. En haut : champ de pression fluctuante, niveaux entre +0.005

Pa. En bas : profils de pression le long de I'axe y = 0. ( ) Résultats numériques et (o) solution
analytique.

2.3.2 Sortie d’un tourbillon convecté par un écoulement moyen

Le tourbillon ici considéré est un mode hydrodynamique initialisé au point (zg,yo) = (0,0) qui
est ensuite convecté par ’écoulement & M = 0.5 dans la direction z. Les champs de vitesse et de
pression du tourbillon sont eux aussi introduits a travers une Gaussienne. L’expression de ces
champs initialisés a t = 0 dans le domaine est la suivante :

W (@,y) = ey — o)e (20w

(a,y) = —la — zg)e (a0l Hm0)) (25)

’ —¢? P —2a ((x—xo)2+(y—yo)2)
P(zy) = ——

L’amplitude du tourbillon est fixée a € = 10 et la demi-largeur de Gaussienne est de b = 5. Des
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isocontours de vitesse axiale v’ ainsi que de pression en début de calcul sont présentés sur la
figure 2.5. La pression hydrodynamique au centre du tourbillon est de l'ordre de -1100 Pa.

401 . 40} :

20 R 20 R

E ol | E ol |
Ny 0 AES N N~ LY il
Sy > N\
B NEg4 i B S ]
-20F | 201 i
40} E -40} :
-40 20 0 20 40 40 20 0 20 40
X (m) X (m)

Fig. 2.5: Tourbillon convecté a t = 0.015 s. (a) Isocontours de vitesse axiale u’' : (=) Va-
leurs positives (5,10,15,20 m/s) et (= = =) négatives. (b) Isocontours de pression : (= = =) Valeurs
négatives (-50,-25,-10,-5,-1 Pa).

Les calculs sont réalisés dans un premier temps avec des conditions de rayonnement de Tam sur
toutes les frontieres, puis avec une condition de sortie de Tam sur la frontiere aval du domaine.
Les isocontours de pression sont présentés sur les figures 2.6 et 2.7 pour différents instants.
IIs permettent d’identifier la formation d’une onde de pression parasite lors de la traversée de
la frontiere par le tourbillon, ainsi que sa propagation vers 'amont du domaine. Cette onde
parasite a une amplitude trés importante pour le cas de la condition de rayonnement (plus de
15% de la pression hydrodynamique au centre du tourbillon initial & ¢ = 0.60 s.) susceptible de
polluer le champ acoustique d’intérét lorsqu’elle traverse le domaine. En revanche la condition
de sortie de Tam permet de laisser sortir le mode hydrodynamique tout en minimisant 'onde de
pression réfléchie (environ 0.7% de la pression hydrodynamique au centre du tourbillon initial &
t = 0.60 s.). Bogey & Bailly'® montrent de plus que ’adjonction d’une zone éponge en amont de
la frontiere de sortie permet de dissiper a la fois le tourbillon avant qu’il n’atteigne la frontiere,
mais aussi 'onde réfléchie lorsqu’elle traverse a son tour la zone éponge, améliorant ainsi les
performances de la condition de sortie de Tam.

2.4 Injection de fluctuations de vitesse dans le domaine de calcul

Afin de réaliser des calculs d’interaction entre un sillage turbulent modélisé et un profil ou
une grille d’aubes, il est nécessaire de disposer d'une méthode permettant d’introduire des fluc-
tuations de vitesse dans le domaine de calcul. De plus, dans le cas de calculs d’interaction
turbulence-aubage, c’est précisément le bruit généré par 'impact du champ de vitesse turbu-
lente sur 'aubage qui est considéré comme la source sonore d’intérét. Le champ de vitesse
prescrit doit alors étre introduit sans créer de source de bruit propre. Cela impose de satisfaire
une condition de divergence nulle de la vitesse, afin de respecter I’équation de continuité.

Les calculs d’interaction réalisés dans cette these supposent que le champ de vitesse turbulente
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Fig. 2.6: Tourbillon convecté a travers une condition de rayonnement de Tam. Isocontours de
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Fig. 2.7: Tourbillon convecté a travers une condition de sortie de Tam. Isocontours de pression.
(=) Valeurs positives (1,5,10,25,50 Pa) et (= = =) négatives.

est gelé (voir section 3.2, c’est & dire qu’il est uniquement convecté par I’écoulement moyen. I est
donc possible d’introduire les fluctuations de vitesse dans une région en amont de 'aubage, et
de les laisser étre convectées par le code de calcul. Pour injecter ces fluctuations de vitesse dans
le domaine, deux approches sont généralement envisagées. La premiere consiste a introduire les
fluctuations de vitesse directement dans une zone du domaine de calcul a I’aide d’un terme source
adapté aux équations résolues par le code, et d’une fonction de fenétrage servant a délimiter spa-
tialement la zone d’injection. Ces méthodes ont été étudiées notamment par Lockard & Morris”
et plus récemment par Golubev et al.>®®® En revanche P'utilisation d’une fonction de fenétrage
semble entrainer ’apparition de fluctuations de pression parasites. En effet, le fenétrage spatial
viole en partie la condition de divergence nulle et des sources parasites apparaissent alors dans
les régions de variation de la fonction de fenétrage. Toutefois, Lockard & Morris? estiment que
ces sources additionnelles sont d’amplitudes relativement faibles au regard du champ acoustique
produit par I'interaction des fluctuations de vitesse avec 'aubage. Des précautions doivent aussi
étre prises quant au rapport entre la taille de la fenétre et les longueurs d’ondes injectées afin
d’éviter des singularités dans la fonction de fenétrage, entrainant une mauvaise résolution du
champ & injecter.

La deuxieme approche consiste a introduire les fluctuations de vitesse a travers la frontieére amont
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du domaine en utilisant une condition aux limites adaptée. La méthode la plus simple pour impo-
ser des fluctuations a la frontiere est le forcage explicite des variables disponibles. Cette méthode
a pour inconvénient de ne présenter aucun traitement spécifique assurant la sortie des ondes se
propageant vers 'amont et peut donc étre a l'origine de réflexions numériques. Une solution
plus adaptée a I'introduction des fluctuations consiste a modifier les conditions aux limites de
rayonnement afin de conserver le caractére non-réfléchissant de la condition aux limites. Les
conditions aux caractéristiques ainsi que la condition de rayonnement de Tam peuvent ainsi
permettre d’introduire des fluctuations de vitesses dans le domaine de calcul tout en minimisant
I’apparition de parasites numériques dans le domaine de calcul.

2.4.1 Formulation de la condition d’injection de Tam

La condition de rayonnement de Tam décrite par ’équation (2.1) peut étre adaptée afin de
permettre I'injection d’un champ de perturbation (p;, u’;, p;) de la maniere suivante :

/ /
1o o 1\(P\ (1o o 1\(" 0
<Vgé?t+87“+ocr> Z, _<V96t+6r+ar> 1;? (26)

7
Cette condition aux limites est facile & mettre en oeuvre car il suffit d’ajouter le membre de
droite a la condition de rayonnement. Elle permet la sortie des ondes acoustiques uniquement
puisqu’elle est basée sur la condition de rayonnement. Néanmoins si I’on injecte des fluctuations
de vitesse en amont qui sont convectées vers ’aval par un écoulement moyen, seules des ondes
acoustiques peuvent remonter I’écoulement. Tam' indique que la condition d’injection est plus
performante dans le cas ou les dérivées du membre de droite sont calculées analytiquement. Dans
les autres cas, le calcul des dérivées temporelles et spatiales a I'aide des schémas numériques ne

semble pas étre une source notable d’erreurs.

2.4.2 Injection et convection d’une rafale monofréquentielle

Les performances de la condition d’injection de Tam sont évaluées par l'intermédiaire de la
convection d’une rafale en deux dimensions. La rafale est une fluctuation de vitesse monofré-
quentielle définie comme suit :

—eUxk
u'(z,y) = ool cos(kyx + kyy — wt)

\ k24 k2

eUsoky

V() = ———
\/ 2+ k2

L’amplitude relative retenue est ¢ = 0.02, et I’écoulement moyen est uniforme (z = Uy, 7 = 0) &
Mach 0.5. Les nombres d’onde dans les deux directions sont k, = &, = 0.2 m™'. Les fronts d’ondes
de la rafale sont ainsi inclinés & 45°. La pulsation w est directement reliée au nombre d’onde
dans la direction x en supposant que le champ de vitesse fluctuante est uniquement convecté
par le champ moyen (hypothese de Taylor) : w = k,;Us. On peut remarquer que le champ de
vitesse ainsi défini est bien & divergence nulle. A I'instant initial, le champ de vitesse est imposé
dans tout le domaine. Ceci permet d’éviter le transitoire numérique lors de la convection de la
rafale, associé a la discontinuité qui serait présente initialement & la frontiére si aucun champ
de fluctuation n’était initialisé dans le domaine. Le maillage utilisé est le méme que pour les cas
de validation précédents : 101 x 101 points et Ax = Ay = 1 m. La rafale est tres bien résolue
par le schéma spatial puisque les longueurs d’onde dans les deux directions sont discrétisées avec
environ 30 points. Comme précédemment le pas de temps imposé correspond a CFL = 0.15 et
le coefficient de filtrage spatial est de 0.01.

(2.7)
cos(kyx + kyy — wt)
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Le champ de vitesse fluctuante u’ & ¢t = 8T (correspondant & environ 2.5 traversées du domaine)
est présenté sur la figure 2.8, et des isocontours sont comparés a la solution exacte de la rafale
convectée. La figure 2.9 compare plus précisément les profils de vitesses v’ et v’ & la solution
analytique sur ’axe y = 0. Les résultats numériques sont en excellent accord avec la solution
exacte. Enfin, la figure 2.10 présente le champ de fluctuations de pression dans le domaine. On
peut remarquer 'apparition de lobes de pression au niveau de la frontiére d’injection, mais de
faibles amplitudes. De plus, ces lobes de pression restent confinés a la frontiere et ne rayonnent
pas dans le domaine de calcul.

N

40

20

Y (m)
Y (m)

-20

Fig. 2.8: Injection et convection d’une rafale. (a) Champ de vitesse u/, niveaux entre +-2.4 m/s.
(b) Isocontours de vitesse u' = (—2,0,2) m/s : (=) solution numérique et (= = =) analytique.

u’ (m/s)
V' (m/s)

Fig. 2.9: Injection et convection d’une rafale. Profils de vitesse le long de I’axe y = 0. (a) Vitesse
/

o', (b) Vitesse v' : (=) solution numérique et (o) analytique.
2.4.3 Convection d’une rafale a travers une zone d’étirement des mailles

Dans le paragraphe précédent, la rafale était tres bien résolue par le maillage dans 1’ensemble
du domaine de calcul. Elle était ainsi convectée a travers le domaine calcul sans dissipation ni
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Fig. 2.10: Injection et convection d’une rafale. Champ de fluctuation de pression, niveaux entre
40.015 Pa.

dispersion notable. Nous nous intéressons maintenant au cas ou la rafale est convectée a travers
une zone d’étirement des mailles et n’est ainsi plus résolue sur 'ensemble du domaine. Dans le
cas d’une interaction entre une rafale et un profil, il est nécessaire de d’assurer la résolution de la
rafale entre la frontiére d’injection et le profil. En revanche, en aval du profil il est envisageable
de déraffiner le maillage, car les longueurs d’ondes acoustiques en aval du profil sont plus grandes
que les longueurs d’onde de la rafale. On peut aussi utiliser une zone d’étirement afin de dissiper
les fluctuations hydrodynamiques et/ou acoustiques préalablement & leur sortie du domaine.
Le cas de validation présenté au paragraphe précédent est repris en rajoutant une zone d’éti-
rement des mailles dans la direction z en aval du domaine initial. Dans cette zone, les mailles
sont étirées avec un taux de croissance égal a 1.03 (pour les applications aéroacoustiques, le taux
d’étirement d’une maille & 'autre n’excede, en général, pas 1.05), jusqu’a atteindre une taille de
l'ordre d’un quart de la longueur d’onde aérodynamique (A;/4). Lorsque la rafale est convectée
dans une région ou elle n’est plus correctement résolue, les erreurs numériques réalisées par le
schéma spatial peuvent entrainer I’apparition de fluctuations parasites & haute fréquence. Afin
d’éviter 'apparition de ces oscillations, le coefficient de filtrage est fixé a sa valeur maximale
(c’est a dire 1) et le filtrage est activé a chaque sous-itération du schéma temporel. Le pas de
temps est identique & celui utilisé au paragraphe précédent.

Le champ de vitesse axiale fluctuante u’ est présenté sur la figure 2.11 et les solutions analytiques
et numériques sur ’axe y = 0 sont comparées sur la figure 2.12. Le champ de vitesse de la rafale
est correctement simulé jusqu’a ce que la taille des mailles devienne supérieure a A, /10, puis
il est progressivement dissipé par le schéma numérique a mesure qu’il n’est plus suffisamment
résolu.

Le champ de pression fluctuante est présenté sur la figure 2.13 dans tout le domaine de calcul.
Dans la zone ou la rafale est dissipée, on voit apparaitre un champ de pression parasite d’am-
plitude maximale voisine de 6 Pa, mais qui reste confiné a la région ou les mailles sont de taille
supérieure a A, /10. Si l’on observe plus en détail le champ de pression fluctuante dans la région
ou le maillage est régulier (figure 2.14), on peut observer des fluctuations de pression un peu
plus intenses que celles visibles au paragraphe 2.4.2. Néanmoins, I’amplitude de ces fluctuations
reste treés largement inférieure a celles dues a l'interaction de la rafale avec un profil, comme
dicuté en section 2.5.
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Fig. 2.11: Convection d’une rafale a travers une zone d’étirement. Champ de fluctuation de
vitesse axiale : niveaux entre 2.4 m/s.
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Fig. 2.12: Convection d’une rafale a travers une zone d’étirement. Profils de vitesse axiale le
long de 'axe y = 0. (=) Solution numérique et (—) analytique.

2.5 Calculs bidimensionnels d’interaction d’une rafale avec une
plaque plane

L’interaction entre une rafale et un profil a été extensivement étudiée de maniere numérique
par de nombreux auteurs comme mentionné au chapitre 1. Afin d’estimer les performances
de la méthode numérique mise en place, on s’intéresse a l'interaction entre une rafale et une
plaque plane sans épaisseur, sans incidence ni cambrure. Cette configuration est particulierement
intéressante car des résultats de référence peuvent étre obtenus & partir du modele d’Amiet.?
Ces cas monofréquentiels permettent par ailleurs d’observer I'apparition d’effets d’interaction
spécifiques tels que les effets de non-compacité de la plaque sur sa réponse acoustique lorsque
la fréquence de la rafale incidente augmente. L’apparition d’effets non-linéaires pour des rafales
de fortes amplitudes peut aussi étre observée & travers des comparaisons entre des solutions
numériques non-linéaires et des résultats issus de calculs linéaires ou du modele d’Amiet (basé
sur les équations linéarisées).

Dans le cadre des hypotheses du modele d’Amiet, seules les fluctuations de vitesse normale a
la corde sont susceptibles d’interagir avec la plaque plane. De plus, le nombre d’onde dans la
direction normale a la corde n’intervient pas dans le calcul du bruit généré, seul le nombre d’onde
aligné avec la corde est considéré en deux dimensions. Ainsi ’expression de la rafale donnée par
P’équation (2.7) se simplifie et devient :
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Fig. 2.13: Convection d’une rafale a travers une zone d’étirement. Champ de fluctuation de
pression : niveaux entre +6 Pa.
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Fig. 2.14: Convection d’une rafale a travers une zone d’étirement. Champ de fluctuation de
pression dans la région —50 < z < 50 : niveaux entre £0.25 Pa.

[ren=s o5

V' (1,y) = eUso 08 (kz(z — Usot))

On introduit le nombre d’onde axial réduit &k = k,c/2, ot ¢ = 1 m est la corde de la plaque
plane. Pour tous les cas traités dans cette section, 1’écoulement moyen est uniforme (M = 0.5)
et aligné sur la corde.

Les maillages utilisés pour les calculs sont définis avec un minimum de 15 points par longueur
d’onde aérodynamique en amont de la plaque afin de limiter les effets de dissipation et de
dispersion des schémas numériques. En aval de la plaque, les mailles sont déraffinées jusqu’a 10
points par longueurs d’onde, ce qui est suffisant pour discrétiser la rafale, bien qu’une légére
dissipation puisse apparaitre. Les maillages sont raffinés au niveau du bord d’attaque et du bord
de fuite de la plaque, afin de limiter les effets des discontinuités lors du passage abrupt de la
condition de paroi au champ libre. Dans le cas d’une plaque plane sans épaisseur, le modele
d’Amiet prévoit un pic de pression d’amplitude infinie au niveau du bord d’attaque. Les effets
du raffinement du maillage au bord d’attaque sur la capture de ce pic et sur le champ acoustique
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résultant seront étudiés pour les cas de nombres d’onde réduits k égaux a 1 et 3 et avec des
maillages présentant des tailles de maille au bord d’attaque A,,;, différentes (voir tableau 2.2).
Les maillages sont nommés G pour grossier, M pour moyen et F' pour fin, suivi du nombre d’onde
réduit maximal qu'’ils supportent. Une vue du maillage G1 au voisinage de la plaque mettant en
évidence les zones de raffinement est présentée sur la figure 2.15. Enfin, un maillage a été réalisé
pour les nombres d’ondes k) = 5 et 10 dont les caractéristiques sont données dans le tableau 2.2.
Les pas de temps de simulation associés sont également indiqués dans ce tableau. Tous les calculs
sont réalisés avec un pas de temps correspondant & une valeur du critere CFL basé sur la vitesse
max(||u|| + ¢) légerement inférieure a 1. Le centre de rayonnement des conditions de Tam est
placé au niveau du bord d’attaque, car le rayonnement acoustique attendu pour l'interaction
rafale-profil est dominé par les sources situées a proximité de celui-ci.

IR ALl TTEERRETIT

Y (m)

BT 315N BT 3175

0
X (m)

Fig. 2.15: Raffinement du maillage aux bord d’attaque et bord de fuite pour le maillage G1.

Maillage N, x N, Etendue en z (m) Etendue eny (m) Ay, (m) At (s)
G1 301 x 237 —105<z<105 —10<y<10 1/100  1.848 x 107°
M1  37T7x281 —-105<2<105 —10<y<10 1/200  9.240 x 10~°
F1 461 x 337 —105<z<105 —10<y<10 1/500  3.891 x 107°
G3 412 x 297 —105<z<105 —10<y<10 1/100  1.848 x 107°
M3 448 %307 —105<2<105 —10<y<10 1/200  9.240 x 107©
F3 520 x 351 —105<a2 <105 —10<y<10 1/500  3.891 x 107©
F10  617x707 —65<z<6.5 —6<y<6 1/500  3.891 x 10°¢

Tab. 2.2: Maillages et pas de temps utilisés pour les cas 2D d’interaction rafale — plaque plane.

Comme dans le paragraphe 2.4.2, la rafale est initialisée dans tout le domaine au début du
calcul afin de diminuer les effets du transitoire numérique. Néanmoins 'initialisation du champ
de vitesse au voisinage du profil entraine tout de méme une période de transition caractérisée
par Papparition de fortes fluctuations de pression a la paroi qu’il faut évacuer du domaine avant
d’atteindre le régime périodique.

2.5.1 Rafales de faibles amplitudes

Ces premiers cas d’interaction portent sur des rafales d’amplitude relative ¢ = 0.02, pour les-
quelles I’hypothése de petites perturbations est satisfaite. L’utilisation du modele d’Amiet comme
résultat de référence pour estimer la précision de la méthode numérique est donc justifiée. Par
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ailleurs, les calculs présentés dans les paragraphes 2.5.1.1 et 2.5.1.2 ont été réalisés en résolvant
les équations non-linéarisées et les équations linéarisées avec sAbrinA.v0, sans que les résultats
ne montrent de différences significatives. Seuls les résultats numériques obtenus a partir des
équations non-linéarisées sont donc présentés dans les paragraphes suivants.

2.5.1.1 Cas de la rafale k; =1

Les calculs pour le nombre d’onde réduit k), = 1 ont été réalisés avec les maillages G1, M1 et F'1
afin d’étudier 'effet du raffinement au bord d’attaque sur le champ acoustique ainsi que sur la
capture de la pression pariétale. Ces calculs sont réalisés en parallele sur 12 processeurs et le cotit
de calcul pour une période de la rafale est d’environ 40 secondes pour le maillage G1, 2 minutes
pour M1 et 9 minutes pour F'1. Des champs instantanés de fluctuation de vitesse normale et
de pression sont présentés en figure 2.16 pour le calcul réalisé avec le maillage F'1. Le champ
de pression rayonné est bien de nature dipolaire et symétrique par rapport a la plaque, comme
attendu pour une interaction entre une rafale et une plaque plane sans épaisseur ni incidence.
Les fronts d’ondes de pression ne sont pas altérés par les conditions aux limites lors de leur sortie
du domaine de calcul. On peut aussi remarquer que la plaque semble suffisamment compacte au
regard de la longueur d’onde de la rafale (Ajus = 3c¢) pour que le champ acoustique soit assimilé
a un dipole unique. Cela est mis en évidence sur la figure 2.17 pour laquelle le champ acoustique
issu directement des calculs sAbrinA.v0 est comparé aux prédictions obtenues avec le modele
d’Amiet en observant la directivité sur un cercle de rayon R = 4c centré en (0,0). L’angle § = 0°
correspond au point situé en aval de la plaque sur l'axe y = 0. Les résultats sont tracés pour
les maillages G1, M1 et F1. La directivité est calculée a partir de la fluctuation de pression
efficace (piryrg) et est adimensionnée comme suit : (prass/(Poo Ugo))Q. Le champ rayonné étant
symétrique par rapport a la plaque, seul ’arc supérieur est représenté.

Y (m)
Y (m)

(a) (b)

Fig. 2.16: Interaction rafale — plaque plane, k; = 1, maillage F'1. (a) Champ instantané de la
fluctuation de vitesse normale, niveaux entre £3.5 m/s. (b) Champ instantané de la fluctuation
de pression, niveaux entre +50 Pa.

Ces directivités mettent bien en évidence le caractere dipolaire et compact du champ acoustique
rayonné. Les directivités issues des calculs numériques montrent un bon accord avec les résultats
analytiques pour les trois maillages considérés. L’orientation du lobe est légerement moins bonne
pour le maillage G1 que pour les deux autres. Le maillage F'1 semble légerement sous-estimer le
rayonnement par rapport au maillage M1 bien qu’il soit plus fin au bord d’attaque. En revanche,
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Fig. 2.17: Interaction rafale — plaque plane, k; = 1. Directivité du champ acoustique & R = 4c
autour de la plaque plane : (——) Résultats numériques et (= = =) solution d’Amiet.

les analyses du saut de pression pariétale (Ap = pegt — Pint), montrent des différences beaucoup
plus sensibles entre les différents maillages. La figure 2.18 présente les valeurs efficaces de Ap.
On remarque que l'utilisation d’'un maillage plus raffiné au bord d’attaque permet une bien
meilleure capture du pic de pression dans cette région. De plus les légeres oscillations visibles
pour les maillages G1 et M1 pour 0 < x/c < 0.05 semblent lissées avec le maillage F'1. Alors
que les résultats analytiques tendent vers 0 au bord de fuite, les résultats numériques montrent
un léger pic dit au passage abrupt de la condition de paroi au champ libre. Les maillages étant
aussi raffinés au niveau du bord de fuite, le maillage le plus fin permet de limiter légerement
I’étendue de ce pic.
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(a) Maillage G1 (b) Maillage M1 (c) Maillage F'1

Fig. 2.18: Interaction rafale — plaque plane, k;, = 1. Valeur efficace du saut de pression pariétale :
(—) Résultats numériques et (o) solution d’Amiet.

Ainsi, pour ce cas de rafale, le raffinement du maillage au bord d’attaque n’influence que 1ége-
rement le calcul numérique direct du rayonnement de la plaque plane. En revanche, un maillage
tres raffiné permet d’obtenir une solution plus fidele au niveau de la paroi en capturant mieux le
pic de bord d’attaque et en réduisant les oscillations a proximité de celui-ci. Cette bonne capture
de la solution pariétale peut s’avérer intéressante, notamment dans le cadre d’un couplage du
calcul numérique avec une méthode de FWH en surface solide (utilisant la pression pariétale
comme donnée d’entrée).
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2.5.1.2 Rafales non-compactes k; = 3

Le cas de la rafale de nombre d’onde réduit k; = 3 est lui aussi réalisé sur trois maillages
différents (G3, M3 et F'3). Les champs instantanés de la fluctuation de vitesse normale ainsi
que de la fluctuation de pression obtenus avec le maillage F'3 sont présentés sur la figure 2.19.
La longueur d’onde de cette rafale est de 'ordre de la corde de la plaque et des effets de non-
compacité apparaissent sur le champ rayonné. On peut en effet remarquer ’inclinaison du lobe
de pression principal vers ’aval, ainsi que ’apparition d’un lobe secondaire a proximité du bord
d’attaque et qui rayonne vers 'amont.

-5

Fig. 2.19: Interaction rafale — plaque plane, k; = 3, maillage F'3. (a) Champ instantané de la
fluctuation de vitesse normale, niveaux entre £3.5 m/s. (b) Champ instantané de la fluctuation
de pression, niveaux entre +50 Pa.

0
X (m)

Les directivités a R = 4c tracées sur la figure 2.20 confirment ’apparition de ces effets de non-
compacité sur le rayonnement acoustique. Le maillage F'3 permet une capture plus précise de
I'inclinaison et du niveau du lobe principal. De plus, le lobe secondaire apparaissant en amont
est lui aussi mieux capté par le maillage le plus fin alors qu’il est pratiquement inexistant pour
le calcul utilisant le maillage G3.

90 90 90

A -
0 1E-06 2606 3E-06 180 0 106 2606 3E-06 0 1606 2606 3E-06

(P ams/(PoUD))? (P s (POU5)? (P rus/(PLUR)°

180 180

(a) Maillage G3 (b) Maillage M3 (c) Maillage F'3

Fig. 2.20: Interaction rafale — plaque plane, k) = 3. Directivité du champ acoustique & R = 4¢
autour de la plaque plane : (—) résultats numériques et (= = =) solution d’Amiet.
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Si I’on observe les valeurs efficaces de la fluctuation de pression pariétale présentées en figure 2.21,
on remarque a nouveau que l'oscillation observable sur le pic de pression pour 0 < z/c < 0.05
est lissée avec le maillage le plus fin. De plus la pression pariétale est également mieux prédite
sur ’ensemble de la corde avec le maillage F'3 qu’avec les maillages G3 et M 3. Le raffinement
du maillage au bord d’attaque présente donc un intérét supplémentaire a plus haute fréquence,
pour capturer correctement les effets de non-compacité.

0.06 0.06
_oo0af _ooaf
EX EX
s s
S S
E E
Qo [=N
< <
0.02 0.02
L o
o (]
0 1 1 1 1 1 1 0 1 1 1 1 1 1
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
xlc xlc
(a) Maillage G3 (b) Maillage M3 (c) Maillage F'3

Fig. 2.21: Interaction rafale — plaque plane, k;, = 3. Valeur efficace du saut de pression pariétale :
(—) résultats numériques et o solution d’Amiet.

2.5.1.3 Cas des rafales k; =5 et k; = 10

Les calculs pour les cas k), = 5 et k, = 10 sont réalisés avec le maillage F'10. Pour ces rafales,
la plaque plane est fortement non-compacte (¢ > Agust) et les effets associés sur le rayonnement
sont tres marqués. Les champs de fluctuation de vitesse normale et de fluctuation de pression
tracés respectivement pour k; = 5 et k; = 10 sur les figures 2.22 et 2.23 montrent bien ces
effets de non-compacité avec I’apparition de lobes multiples sur le champ de pression rayonné.
On vérifie ainsi que le nombre de lobes présents augmente avec le nombre d’onde de la rafale.

Les directivités a R = 4c tracées sur la figure 2.24 mettent bien en évidence l’apparition de
ces lobes multiples sur le rayonnement acoustique. Les lobes secondaires ont des amplitudes
relatives au lobe principal beaucoup plus importantes que pour le cas k) = 3. Les résultats des
calculs pour ces deux rafales sont en tres bon accord avec les solutions analytiques. L’orientation
des lobes, ainsi que leurs amplitudes sont bien capturées par la méthode numérique. Les valeurs
efficaces de la pression a la paroi sont présentées en figure 2.25. Les résultats numériques montrent
également un bon accord avec les solutions analytiques, malgré un léger décalage sur les rebonds
de pression pariétale situés en [0.6 < z/c < 1].

Le code Euler d’ordre élevé sAbrinA.v0 associé aux conditions aux limites de Tam permet
d’évaluer précisément le rayonnement acoustique du & ’interaction entre une rafale et un profil.
Les conditions aux limites implémentées permettent l'injection des fluctuations de vitesse sans
générer de bruit parasite susceptible de polluer la solution acoustique.

Pour des rafales de faibles amplitudes, I'interaction rafale-plaque plane ne présente pas d’effets
non-linéaires significatifs. Dans le paragraphe suivant, 'amplitude de la rafale est augmentée
jusqu’a atteindre le domaine non-linéaire, afin de mettre en avant les limites des conditions de
Tam et les solutions permettant de traiter ces configurations. Les difficultés numériques liées aux
cas de plaque plane sans épaisseur impactées par une rafale de forte amplitude sont discutés.



49

Y (m)

(a) (b)

Fig. 2.22: Interaction rafale — plaque plane, k; = 5, maillage F'10. (a) Champ instantané de la
fluctuation de vitesse normale, niveaux entre £3.5 m/s. (b) Champ instantané de la fluctuation
de pression, niveaux entre +50 Pa.

2.5.2 Rafales de fortes amplitudes : apparition d’effets non-linéaires

Lorsque I’amplitude de la rafale devient suffisamment élevée, I’hypothese de petites perturbations
n’est plus satisfaite et les termes non-linéaires ne peuvent plus étre négligés. Golubev et al.60,61
et Crivellini et al.2” montrent sur des cas d’interaction entre une rafale et un profil de Joukowski
que les effets non-linéaires semblent devenir significatifs pour des amplitudes relatives de la
rafale supérieures a € = 0.1. Parmi ces effets non-linéaires, Golubev et al. montrent notamment
la création de fluctuations de pression pariétale aux premiers harmoniques de la fréquence de
la rafale, ainsi que le développement d’une instabilité dans le sillage du profil. En revanche, les
harmoniques du spectre de pression a la paroi ne semblent pas contribuer de maniere notable
au rayonnement acoustique global.

Dans ce paragraphe, on s’intéresse dans un premier temps au cas d’une rafale de nombre d’onde
réduit k£, = 1 et d’amplitude ¢ = 0.1. L’amplitude de la rafale est fixée dans un deuxiéme
temps a € = 0.2. La configuration reste la méme que dans les paragraphes précédents, c’est a
dire une plaque plane de corde ¢ = 1 m et un écoulement & Mach M = 0.5. Notons que les
calculs présentés dans ce paragraphe, réalisés avec les équations completes ont au préalable été
réalisés avec les équations linéarisées. Les résultats linéarisés sont tres similaires a ceux obtenus
au paragraphe 2.5.1.1 par comparaison aux résultats issus du modele d’Amiet, ils ne sont donc
pas présentés ici par souci de clarté. Les premiers calculs réalisés en utilisant le maillage F'1 ont
montré des difficultés a converger vers une solution périodique, notamment pour ’amplitude la
plus élevée. En effet, si les termes non-linéaires deviennent importants, les équations de Tam
basées sur les hypotheses de linéarité, sont mises en défaut et des réflexions numériques peuvent
apparaitre aux frontieres du domaine. Pour pallier ce probleme, le maillage est étendu en ajoutant
des zones d’étirement en aval ainsi qu’en haut et en bas (voir figure 2.26). En amont, la taille des
mailles est conservée dans la direction = afin d’assurer la convection de la rafale. Un maillage tres
fin TF1_NL, avec une maille au bord d’attaque de taille A,,;, = ¢/1000 est par ailleurs réalisé
afin d’étudier les phénomenes pariétaux a proximité du bord d’attaque. Les caractéristiques des
deux maillages ainsi réalisés sont résumées dans le tableau 2.3.

A D'instant initial, si la rafale est imposée dans tout le domaine, une onde de pression apparalt au
niveau de la frontiere aval, ce qui déstabilise le calcul et le fait diverger. Cet effet peut étre évité
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Fig. 2.23: Interaction rafale — plaque plane, &, = 10, maillage F'10. (a) Champ instantané de la
fluctuation de vitesse normale, niveaux entre £3.5 m/s. (b) Champ instantané de la fluctuation
de pression, niveaux entre +50 Pa.

90 90

180 5E-07 1.5E-06 0 3E-07 6E-07 9E-07

(P’ rus!(PoUR)° (P’ s/ (PoUD))°

(a) (b)

Fig. 2.24: Interaction rafale — plaque plane, maillage F'10. Directivités du champ acoustique a
R = 4c autour de la plaque plane : (a) nombre d’onde k) =5 et (b) k} = 10. (—) Résultats
numériques et (= = =) solution d’Amiet.

en initialisant progressivement la rafale dans le domaine au moyen d’une rampe en espace. La
rafale est ainsi initialisée normalement entre la frontiere amont et le bord de fuite de la plaque,
puis son amplitude décroit linéairement jusqu’a étre nulle au début de la zone d’étirement.

Les champs instantanés des fluctuations de vitesse normale et de pression sont présentés sur la
figure 2.27. L’effet des zones d’étirement est bien visible, les fronts d’onde de pression sont en
grande partie dissipés avant d’atteindre les frontieres. Le champ de vitesse semble lui aussi bien
dissipé dans la direction z en aval de la plaque. Sur le champ de pression on peut remarquer
une instabilité se développant dans le sillage de la plaque, beaucoup plus marquée que pour les
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Fig. 2.25: Interaction rafale — plaque plane, maillage F'10. Valeur efficace du saut de pression
pariétale : (a) Nombre d’onde k) = 5 et (b) ki, = 10. (—) Résultats numériques et (o) solution
d’Amiet.

Maillage N, x N, Etendue en z (m) Etendue eny (m) Ay, (m) At (s)
F1.NL 529x381 —-195<x<398 —-343<y<34.3 1/500 1.946 x 107°
TF1_NL 567 x409 —-195<x<398 —-343<y<343 1/1000 1.422 x 1079

Tab. 2.3: Maillages et pas de temps utilisés pour les cas d’interaction avec des rafales de fortes
amplitudes.

rafales de faible amplitude. On observe aussi une oscillation autour de ’abscisse x = 10 m qui
correspond a l’entrée de la rafale dans la zone d’étirement comme discuté au paragraphe 2.4.3.
Les pressions pariétales ainsi que les directivités sont présentées sur la figure 2.28 pour le maillage
F1_NL et sur la figure 2.29 pour le maillage TF'1_N L. Ces figures présentent les valeurs efficaces
de la pression fluctuante calculées sur une périodes, ainsi que les amplitudes des transformées de
Fourier de la pression fluctuante réalisées sur le fondamental fy et sur le premier harmonique de
la rafale fi. Sur les pressions pariétales, on peut observer un rebond a proximité du pic de bord
d’attaque. Ce rebond est fortement amplifié dans le cas ou le maillage TF1_NL est utilisé. Par
ailleurs, 'amplitude du premier harmonique de la rafale est importante au niveau de ce rebond.
En revanche, les lobes de directivité sont dominés par le fondamental. Le rebond beaucoup plus
important observable sur le maillage le plus fin semble entrainer un rayonnement acoustique
plus important, s’éloignant davantage de la solution analytique linéarisée d’Amiet. Par ailleurs,
I'instabilité visible dans le sillage de la plaque sur la figure 2.27.(b) est mise en évidence sur les
directivité autour de 6 = 0°.

L’origine du rebond présent sur les pressions pariétales est liée au développement d’une instabilité
(mode de vorticité) & proximité du bord d’attaque et responsable de la formation d’un tourbillon,
bien que le champ moyen ne présente aucun gradient de vitesse et que la viscosité ne soit pas
prise en compte dans le calcul Euler. Ce tourbillon est ensuite convecté le long de la plaque par
I’écoulement moyen. Les études réalisées par Golubev et al.%% %! sur des profils épais ne montrent
pas de phénomene similaire. Il est probable que cette instabilité résulte de la singularité du bord
d’attaque pour une plaque plane sans épaisseur. Les différences d’amplitudes du rebond entre
les deux maillages considérés s’expliquent par le fait que 'instabilité semble mieux discrétisée
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Fig. 2.27: Rafale de forte amplitude, ¢ = 0.1, maillage F1_NL. (a) Champ instantané de la
fluctuation de vitesse normale, niveaux entre 17 m/s. (b) Champ instantané de la fluctuation
de pression, niveaux entre +400 Pa.
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Fig. 2.28: Rafale de forte amplitude, e = 0.1, maillage F1_N L. (a) Saut de pression pariétale et
(b) directivité du champ acoustique & R = 4¢. (—) Valeur efficace, (= = =) fondamental, (= = =)
premier harmonique , (= = =) et (o) solution d’Amiet.
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Fig. 2.29: Rafale de forte amplitude, ¢ = 0.1, maillage TF'1_NL. (a) Saut de pression pariétale
et (b) directivité du champ acoustique & R = 4c¢. (—) Valeur efficace, (= = =) fondamental,
(= = =) premier harmonique , (= = =) et (o) solution d’Amiet.

par le maillage le plus fin et est ainsi plus intense. Les champs instantanés de la vorticité, ainsi
que de la fluctuation de pression autour de la plaque sont présentés sur les figures 2.30 et 2.31
pour le maillage TF1_NL, et pour quatre instants séparés d’une durée 7'/4. On peut observer
la formation du tourbillon & ¢t = 0 sur le co6té supérieur (et a ¢t = T'/2 sur le c6té inférieur), et sa
convection le long de la corde. Les rebonds présents sur les distributions de pression pariétale
sont probablement dis au déplacement irrégulier de ce tourbillon au cours du temps. En effet,
il semble étre convecté moins rapidement entre ¢t = 0 et ¢ = T'/4 que par la suite. De plus, cette
structure tourbillonaire étant assez petite, elle est en partie dissipée lors de sa convection car les
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mailles sont déraffinées entre les deux extrémités de la plaque.
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Fig. 2.30: Rafale de forte amplitude, ¢ = 0.1, maillage TF1_NL. Champs instantanés de la
vorticité & proximité de la plaque plane, niveaux entre +£1.10% s71.
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Fig. 2.31: Rafale de forte amplitude, ¢ = 0.1, maillage TF1_NL. Champs instantanés de la
fluctuation de pression & proximité de la plaque plane, niveaux entre +1.10* Pa.

Les mémes analyses sont proposées avec une amplitude de rafale e = 0.2. Les phénomenes dé-
crits précédemment s’accentuent, et notamment 'instabilité présente dans le sillage comme on
peut le voir sur la figure 2.32 présentant les champs instantanés de pression et de vitesse. Le
calcul est réalisé avec le maillage TF'1_N L, mais les champs ne sont présentés que dans la zone
ou la rafale est correctement discrétisée. Pour cette amplitude de la rafale, les instabilités se
développant a proximité du bord d’attaque tendent a dissymétriser la pression pariétale ainsi
que le champ acoustique, comme on peut 'observer sur la figure 2.33. Le pic de pression au
bord d’attaque est fortement atténué au profit des rebonds. A nouveau, le premier harmonique
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de la rafale présente des valeurs importantes a la paroi, mais sa contribution reste toujours tres
faible sur le rayonnement sonore. L’instabilité de sillage est clairement visible autour de § = 0°.
Enfin, le rayonnement total montre a nouveau des niveaux plus élevés que la solution linéarisée
d’Amiet.

10 -5

1]
X (m)

(a) (b)

10

-10

Fig. 2.32: Rafale de forte amplitude, ¢ = 0.2, maillage F1_NL. (a) Champ instantané de la
fluctuation de vitesse normale, niveaux entre £34 m/s. (b) Champ instantané de la fluctuation
de pression, niveaux entre +800 Pa.

Pour conclure, les phénomenes observés pour des rafales de fortes amplitudes interagissant avec
une plaque plane ont permis de mettre en évidence la nécessité de prendre certaines précautions
quand les termes non-linéaires deviennent significatifs. Dans ces conditions, 'utilisation des
conditions de Tam doit de préférence étre associée a des zones d’étirement des mailles, permettant
la dissipation de tout ou partie des ondes incidentes. Les phénomenes observés sur le rayonnement
de la plaque soumise a ces rafales doivent étre nuancés par le fait que la singularité de bord
d’attaque dans le cas d’un profil sans épaisseur peut étre a ’origine d’artefacts numériques non
physiques.

2.6 Conclusion et synthese

Les conditions aux limites de Tam, basées sur un développement asymptotique des équations
d’Euler linéarisées en champ lointain, permettent la sortie de modes acoustiques et hydrody-
namiques en limitant drastiquement les réflexions numériques. Elles ont été implémentées avec
succes dans le code sAbrinA.v0 en tirant profit de I'utilisation de cellules fantomes aux fron-
tieres, dans un environnement multi-domaines. L’efficacité de ces conditions aux limites a été
vérifiée sur des cas simples bidimensionnels, consistant en la sortie d’une onde acoustique, puis
d’un mode hydrodynamique, et enfin sur un cas d’injection et de convection d’une rafale dans
le domaine de calcul.

L’utilisation du code sAbrinA.v0 associé au conditions de Tam pour 'estimation du bruit de
bord d’attaque a ensuite été validée par la réalisation de calculs d’interaction bidimensionnels
entre une rafale et une plaque plane sans épaisseur, pour des fréquences diverses. L’utilisation
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Fig. 2.33: Rafale de forte amplitude, e = 0.2, maillage TF1_NL. (a) Saut de pression pariétale
et (b) directivité du champ acoustique & R = 4c. (——) Valeur efficace, (= = =) fondamental,
(= = =) premier harmonique, (= = =) et (o) solution d’Amiet.

de maillages tres raffinés au niveau du bord d’attaque permet de bien capturer les effets de
non-compacité liés a ’augmentation de la fréquence de la rafale. Enfin, les cas de rafales de forte
amplitude entrainant I’apparition d’effets non-linéaires, ont pu mettre en évidence les limites
de validité des conditions de Tam, et les précautions a prendre pour traiter de telles configura-
tions. Les calculs d’interaction avec une rafale de forte amplitude semblent entrainer I’apparition
d’instabilités numériques dans le cas d’une plaque plane sans épaisseur. Toutefois, ces difficultés
particuliéres ne sont pas mentionnées dans les études réalisées par Golubev et al.%%:6!
profils d’épaisseurs non nulles. De plus, on peut noter que, dans la perspective de réaliser des
calculs large-bande d’interaction rotor-stator, les taux de turbulence sont généralement relative-
ment faible, et les effets non-linéaires sans doute peu significatifs.

La méthode numérique mise en place dans ce chapitre a montré ses capacités a estimer le rayon-
nement acoustique diu a l'interaction avec une perturbation de vitesse monofréquentielle. Le
chapitre suivant s’intéresse a l'interaction avec une perturbation large-bande. Pour ce faire, une
méthode de génération de turbulence synthétique respectant des caractéristiques prescrites, a
I’aide d’un modele stochastique, est présenté. Des cas de validation sur des géométries de plaques
planes sans épaisseur sont également réalisés, en deux dimensions en calculant directement le
champ acoustique dans un premier temps, puis en trois dimensions en réalisant un couplage avec
une méthode intégrale pour obtenir le rayonnement en champ lointain.

sur des



Chapitre 3

Modélisation d’un sillage turbulent
et simulations de I’'interaction
turbulence — plaque plane en 2D et

3D

Les solutions numériques retenues et présentées au chapitre précédent afin de permettre l'injec-
tion et la propagation de fluctuations de vitesse dans un domaine de calcul ainsi que le calcul
de l'interaction de ces fluctuations avec un profil ont été validées sur des cas d’interaction entre
une rafale et une plaque plane. Afin de réaliser des calculs large bande, il est nécessaire de
disposer d’une méthode permettant de synthétiser un sillage turbulent amont. Pour ce faire,
les méthodes stochastiques apparaissent comme des solutions particulierement intéressantes. En
effet ces méthodes ont été développées afin de modéliser des écoulements turbulents respectant
des caractéristiques spectrales prescrites, tout en ayant des couts de calculs modérés. Dans la
premiere partie de ce chapitre, un apercu des méthodes stochastiques ayant été développées,
notamment dans le contexte aéroacoutique, est présenté. Ensuite, le modele retenu et les simpli-
fications qui lui sont apportées, basées sur les hypotheses des modeles analytiques linéaires de
prévision du bruit d’interaction (tels que le modele d’Amiet?), sont décrits. Des cas de validation
consistant & injecter et convecter des fluctuations turbulentes dans un domaine de calcul sont
réalisés afin de vérifier la conservation des caractéristiques spectrales prescrites. Par la suite,
des cas d’interaction avec une plaque plane sont mis en oeuvre. Tout d’abord en deux dimen-
sions en calculant directement le rayonnement acoustique grace au code sAbrinA.v0. En trois
dimensions, les effets de filtrage des rafales obliques par un profil sont étudiés a I'aide d’une
méthode semi-analytique consistant a calculer le chargement instationnaire sur la plaque grace
au modele d’Amiet, puis utiliser ce chargement instationnaire comme donnée d’entrée d’une
méthode intégrale pour évaluer le rayonnement en champ lointain. Enfin, un calcul numérique
tridimensionnel d’interaction avec une plaque plane est mené a bien, en limitant le sillage injecté
aux rafales dites paralleles, puis en couplant le code sAbrinA.v0 & une méthode intégrale afin
d’obtenir le rayonnement en champ lointain.

3.1 Apercu des méthodes stochastiques

3.1.1 Les méthodes par décomposition en modes de Fourier

L’ensemble des méthodes stochastiques peut étre séparé en deux grandes catégories basées sur
des principes de génération du champ turbulent différents. La premiére, présentée dans cette
section, est basée sur I’hypothese que le champ fluctuant turbulent peut étre décomposé en
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somme de modes de Fourier. Le premier modele a été proposé par Kraichnan® afin d’étudier
la diffusion particulaire dans un champ turbulent isotrope. Cette méthode, nommée Kinematic
Simulation (KS), consiste a écrire le champ de vitesse turbulente comme une somme de N modes
de la maniere suivante :

N
u'(z,t) = Z [@n cos(kn.x + wpt) + by sin(kp.x + wy,t)] (3.1)

n=1

ot le vecteur d’onde ks, est tiré de maniere isotrope sur une sphere de rayon ||k, ||. Les vecteurs
d’amplitudes a,, et by, sont choisis afin d’assurer a,.kyn = byp.kn = 0, et ainsi de garantir I'in-
compressibilité du champ de vitesse injecté. La norme de ces vecteurs d’amplitudes est reliée au
spectre d’énergie cinétique que l'on souhaite imposer au champ de vitesse. Dans le modele de
Kraichnan, la pulsation w,, suit une loi gaussienne de déviation standard wq choisie arbitraire-
ment.

Par la suite, Fung et al. ¥ 4% e sont appuyés sur les travaux de Kraichnan afin de développer des
extensions a la KS. Ils proposent une méthode visant a enrichir le contenu spectral des champ
turbulents modélisés, en associant a chaque mode spatial k, un ensemble de modes temporels
(de pulsations), ainsi qu’un ensemble de directions de ’espace (servant a définir les vecteurs
d’ondes). Fung et al.*® proposent également une version de la KS permettant de prendre en
compte le phénomene de sweeping, qui correspond a la convection des structures du domaine
inertiel par les structures de plus grandes tailles (plus énergétiques), et qui participe a la décor-
rélation du champ modélisé. Ce phénomene est pris en compte dans le modele en séparant les
échelles turbulentes et en décomposant le champ de vitesse en deux parties. La premiere partie
est associée aux grosses structures et la deuxieme aux petites structures. Cette seconde partie est
modifiée afin de prendre en compte son advection par le champ associé aux grosses structures.

Les méthodes stochastiques par modes de Fourier ont aussi été développées dans le domaine
de D'aéroacoustique. Ainsi Karweit et al.%% développent un modele permettant de générer un
champ de vitesse turbulent qui sert de milieu de propagation a une onde acoustique. Le champ
turbulent modélisé est, en revanche, figé en temps. Les méthodes stochastiques ont ensuite été
utilisées afin de calculer des termes sources turbulents, qui peuvent étre injectés dans les équa-
tion d’Euler afin de rayonner. Pour ce faire, I’évolution temporelle de la turbulence doit étre
modélisée. Bechara et al.'* proposent de tirer des champs turbulents indépendants & chaque
itération de calcul, puis d’imposer une cohérence temporelle artificielle en filtrant les signaux
par une gausienne dans le domaine fréquentiel. Cette méthode, appliquée par Omais et al.''?
pour ’étude du bruit de jets subsoniques ne prend, en revanche, pas en compte la convection
des structures par le champ moyen. Bailly et al.'®»!! intégrent la dépendance temporelle de la
turbulence directement dans les arguments des modes de Fourier & travers un terme convectif
et une pulsation modélisant I’évolution temporelle du champ de vitesse. Malgré cette prise en
compte de I’évolution temporelle du champ turbulent, celui-ci reste tres cohérent en temps, ce
qui entraine en général une surestimation du champ acoustique rayonné par les termes sources
ainsi modélisés. Billson et al.!” proposent aussi un modele intégrant 1’évolution temporelle de la
turbulence lors de la génération du champ de vitesse. Le champ de vitesse est défini comme la
somme de deux termes. Le premier terme comprend le champ de vitesse a I'itération précédente,
convecté par I’écoulement moyen. Le second terme comprend une somme de modes de Fourier
spatiaux tirés indépendamment a chaque itération. Chacun de ces deux termes inclut un facteur
exponentiel permettant d’imposer la décorrélation temporelle souhaitée. Cette méthode permet
une meilleure modélisation des caractéristiques temporelles que les modele de type Bailly et al.,
mais la distribution spatiale d’énergie cinétique turbulente semble moins bien restituée que pour
ces derniers. Récemment, on peut citer Lafitte et al.’**? qui proposent un modele hybride qui
inclut Phypothése de sweeping introduite par Fung et al.*® Le champ de vitesse est & nouveau
décrit comme la somme d’un champ lié aux grosses structures et d’'un champ lié aux petites
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structures. Les grosses structures sont modélisées grace a une méthode de type Bailly et al. . Les
petites structures, quant & elles, sont modélisées & I’aide d’une approche de type Billson et al.l”
en prenant en compte, a la fois la convection par I’écoulement moyen, et la convection par les
grosses structures. Ce modele permet de tirer parti des avantages du modele de Bailly et al. sur
la conservation de la distribution d’énergie cinétique et des avantages du modele de Billson et
al. sur la modélisation de la décorrélation temporelle.

3.1.2 Les méthodes par filtrage d’un bruit blanc

La deuxieme catégorie de méthodes stochastiques repose sur le filtrage d’un signal aléatoire.
Elles ont été initiées, notamment par Careta et al.,'? afin de générer des champs de vitesse bidi-
mensionnels présentant des caractéristiques statistiques spatiales et temporelles choisies. Dans le
domaine de I’aéroacoustique, la méthode RPM (Random Particle Mesh) développée par Ewert et
al. 39404142 ot Sjefert & Ewert!40 a été appliquée & des calculs de bruit de jets subsoniques,*? 146
mais aussi & des calculs de bruits de becs hypersustentateurs®”*! et de bruit de bord de fuite.*°
Dieste & Gabard®*3* développent une méthode basée sur une approche similaire & celle de Ca-
reta et al. afin de réaliser des calculs bidimensionnels d’interaction entre une plaque plane et un
champ de vitesse turbulent.

Dans ces méthodes, les lignes de courant de 1’écoulement moyen sont discrétisées et des parti-
cules sont introduites aux noeuds issus de cette discrétisation. A chaque itération temporelle, les
particules sont convectées le long de leur ligne de courant. On suppose que les vitesses turbu-
lentes affectées a chacune des particules dérivent d’une fonction de courant . Cette fonction
de courant est obtenue par filtrage d’un bruit blanc spatial U. Dieste & Gabard relient directe-
ment le noyau G du filtre spatial aux fonctions de corrélation spatiales ou aux spectres d’énergie
cinétique turbulente que I'on souhaite imposer au champ de vitesse. Ewert et al. définissent le
noyau afin d’imposer une fonction de corrélation spatiale gaussienne. La fonction de courant est
alors exprimée sous la forme d’un produit de convolution :

P(x,t) = /QG(:L' —z\U(z',t)dz’ (3.2)

avec €) le volume contenant le champ turbulent. En deux dimensions, la fonction de courant
est scalaire et le champ de vitesse turbulente est obtenu par :

' =Vxy= <§5—?£> (3.3)

En trois dimensions, Ewert et al.“C proposent un modele pour lequel la fonction de courant

possede trois composantes, et I’équation (3.2) est résolue en utilisant des champs stochastiques
U indépendants pour chacune de ces composantes. Le champ de vitesse turbulente est alors
obtenu par :

! 3%

U; = €k al'j (3.4)
avec €5 le symbole de Levi-Civita. Alors que le filtre G pilote les caractéristiques spatiales du
champ turbulent généré, c’est le champ stochastique U qui pilote les caractéristiques temporelles.
Dans la méthode RPM, Ewert et al.*! font tout d’abord hypothése de turbulence gelée. Les
valeurs du champ stochastique U affectées a chacune des particules ne subissent alors aucune
décorrélation temporelle et sont simplement convectées le long des lignes de courant. Par la
suite, Ewert et al.* et Dieste & Gabard3* prennent en compte I'évolution temporelle du champ
turbulent en résolvant une équation de Langevin afin d’obtenir un champ U dont la corrélation
temporelle est une exponentielle décroissante faisant intervenir une échelle de temps caractéris-
tique de la turbulence souhaitée.
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Dans leur étude sur l'interaction entre un champ de vitesse turbulent et une plaque plane, Dieste
& Gabard®* s’intéressent aux effets liés & la prise en compte de I'évolution temporelle de la tur-
bulence sur la réponse acoustique de la plaque. Ils considérent successivement, une turbulence
gelée, une turbulence évoluant temporellement grace a un modele de Langevin d’ordre 1, puis
d’ordre 2. La prise en compte de I’évolution temporelle de la turbulence semble n’avoir que
trés peu d’influence sur le rayonnement acoustique de la plaque par comparaison avec le cas
de turbulence gelée. De plus, Dieste & Gabard montrent que le modele de Langevin d’ordre 1
tend a altérer considérablement les résultats en raison du manque de dérivabilité temporelle des
signaux générés, ce qui met a mal le schéma d’avancement temporel. En revanche, le modele
de Langevin d’ordre 2 permet de générer des signaux temporels plus réguliers, et fournit des
résultats en tres bon accord avec le modele analytique d’Amiet.

D’un point de vue de 'implémentation numérique, la méthode RPM nécessite 'utilisation d’une
grille de calcul auxiliaire au maillage CAA dans la région ou le champ de vitesse synthétique est
introduit. Cette grille est définie a partir des lignes de courant, discrétisées en tenant compte de
la vitesse de I’écoulement moyen et du pas de temps de calcul. Ainsi, des étapes d’interpolation
du champ de vitesse turbulente de la grille auxiliaire vers la grille CAA sont nécessaires & chaque
itération. Ces étapes d’interpolation peuvent entrainer une augmentation significative du cotit de
calcul. Dans les calculs de Dieste & Gabard3* sur linteraction avec une plaque plane, la méthode
stochastique est appliquée dans une zone entourant la plaque. Les particules sont introduites sur
une ligne normale a la plaque et située en amont de celle-ci, puis elles sont convectées vers I'aval.
En revanche le couplage avec le code CAA n’est pas réalisé en calculant ’ensemble du champ de
vitesse turbulente puis en l'interpolant sur la grille CAA. Dans cette étude, le champ de vitesse
n’est calculé que pour les points appartenant a la plaque et le couplage est réalisé grace a une
condition aux limites de paroi qui permet d’imposer la vitesse normale a la paroi. Le code CAA
ne calcule alors que le champ acoustique diffracté par la plaque.

3.2 Présentation du modele

3.2.1 Hypotheses et formulation retenues

Le modele proposé dans cette section est défini en introduisant des hypotheses inhérentes aux
modeles analytiques linéarisés (notamment le modele d’AmietQ). Ces hypotheses ont permis, a la
fois de choisir le type de méthode stochastique sur lequel reposerait le modele de représentation
du sillage, mais aussi d’effectuer des simplifications sur la représentation spectrale et sur les
composantes de vitesse considérées.

Tout d’abord, comme pour les modeles analytiques, le champ de vitesse turbulente est supposé
gelé. Cette hypothese revient a considérer que les temps d’évolution du champ turbulent sont
grands devant le temps de passage de celui-ci le long du profil. C’est notamment le cas dans
’étude Dieste & Gabard,?* dans laquelle la prise en compte de I'évolution temporelle de la
turbulence n’influence que tres peu le rayonnement acoustique de la plaque. Par ailleurs, cette
hypothese de turbulence gelée a motivé le choix d’injecter les fluctuations de vitesse a travers la
frontiere amont du domaine grace a une conditions aux limites adaptée (voir section 2.4). Les
fluctuations de vitesse injectées sont alors calculées a chaque itération, uniquement aux points
de frontiere, puis elles sont convectées vers ’aval par le code résolvant les équations d’Euler.
La prise en compte de 1’évolution temporelle de la turbulence nécessiterait d’intervenir sur le
champ de vitesse dans une zone entourant le profil afin d’imposer des caractéristiques statistiques
temporelles.

Les modeles analytiques basés sur les équations linéarisées tels que le modele d’Amiet,? qui sert
de référence dans ce travail de these, ont été développés afin d’estimer le bruit d’interaction
entre des sillages turbulents et des profils minces. En raison de la faible épaisseur des profils
considérés, ils sont assimilés a des plaques planes infiniment minces dans les modeles. Pour
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un profil mince, si les perturbations de vitesse incidentes sont du méme ordre de grandeur dans
toutes les directions (c’est souvent le cas, car on suppose généralement une turbulence homogene
et isotrope), ce sont les fluctuations de vitesse normale & la corde qui sont trés majoritairement
responsables des fluctuations de charges a la surface du profil, et donc du bruit rayonné par celui-
ci. Dans le modele d’Amiet, I’évaluation de la réponse d’un profil & un sillage incident est basée
sur une décomposition spatio-temporelle du champ de vitesse en modes de Fourier (les modes
sont aussi appelés rafales). Les profils étant supposés sans épaisseur, la décomposition spatiale
n’est réalisée que dans les directions de la corde et de 1’envergure (elle ne fait pas intervenir les
nombres d’ondes perpendiculaires au plan de corde). Un schéma d’une rafale de vitesse normale
est ainsi présentée sur la figure 3.1. Dans la suite du manuscrit, les axes sont définis de la méme
maniere que sur cette figure (sauf mention contraire), c’est & dire OZ dans la direction de la
corde, Oy dans la direction de 'envergure et Oz dans la direction normale au plan de corde.

Fig. 3.1: Schéma d’une rafale de vitesse normale w’ d’apres Roger.'3?

. . / . .
La fluctuation de vitesse normale w' est alors écrite par Amiet sous la forme :

—+00 —+00 R )
w'(z,y,t) = / / W' (kg by ) et Bt TRy =) g ke, (3.5)

o1 @’ est la double transformée spatiale de Fourier de w’. L’hypothese de turbulence gelée permet
de relier directement le vecteur d’onde k et la pulsation w par la relation : w = k.U (le modele
d’Amiet suppose un écoulement uniforme U,, dans la direction de la corde, la relation devient
dans ce cas w = k,Us). Cette description modale présente ’avantage de permettre d’étudier la
réponse du profil en fonction des nombres d’ondes de la rafale, et ainsi de mettre en évidence le
phénomene de filtrage des rafales en fonction des valeurs de leurs nombres d’onde (voir section
3.4). La solution retenue pour synthétiser le sillage turbulent qui sera injecté dans le domaine
de calcul est donc basé, de maniere analogue, sur une décomposition de la fluctuation de vitesse
normale en une somme de modes de Fourier. Le modele stochastique introduit peut donc étre
assimilé & un modele de type Kraichnan? ou Bailly et al.,'? & la différence que les hypotheses
du modele d’Amiet permettent de ne représenter que la composante normale w’ du champ de
vitesse. De plus, alors que les modeles classiques par modes de Fourier procedent a un tirage
aléatoire des vecteurs d’onde, le modele proposé ici discrétise et somme des modes sur ’ensemble
du plan spectral (k;, ky). Le champ de vitesse injecté dans le calcul CAA doit étre réel et les
amplitudes des modes sont symétriques par rapport a I’origine dans le plan (k;, ky) (car le spectre
d’énergie cinétique auquel elles sont reliées est symétrique). Ainsi, a partir de ’équation (3.5),



62

il vient :

+oo +oo
W (@, 1) = 2 / / Alky, k) cos(kar + kyy — wt+ @ (ko ky))dbpdky (3.6)
0

ot A(kz, ky) est 'amplitude du mode de vecteur d’onde (kg, ky). ¢ (kz, ky) est une phase aléatoire
tirée indépendamment pour chaque mode, introduite par Bailly et al,'! et servant & assurer
I’homogénéité du champ synthétisé comme montré dans le paragraphe suivant. L’équation (3.6)
peut étre approchée par une double somme finie de N x (2M + 1) modes de Fourier :

N M

w'(z,t) =2 Z Z Apm c08(kpn® + ky my — Wamt + ©nm) (3.7)
n=1m=—M

La densité de probabilité de la phase aléatoire y,,, est déterminée a partir de la fonction d’au-

, . . . . / . o . , ,
tocorrélation spatiale de la fluctuation de vitesse w’', qui s’écrit pour deux points séparés de

SL‘II

Ruyw(z) = w'(z, t)w'(x + ', t)
N M
=4 Z Z Apm cos(kzn® + kymy — Wnmt + @nm)-..
m=—M
N M
X Z Z Appcos(kgi(x + ) + kyi(y + ') — wipt + @ip)
=1 p=—M

—_

n=

Les modes étant indépendants deux a deux, l’expression précédente devient :

_42 Z A2 cos(kzn + kymy — Wnmt + @nm)...

n=1m=-—M

X COS (k;m(:c + ')+ kym(y+ ') — wamt + ©nm)

= QZ Z A [cos e + kymy') ... (3.8)

n=1m=—

+ cos(2kzn + 2ky my + k@ + kymy' — 2wpmt + 2<pnm)]

Pour que le champ w’ soit homogene, la corrélation R, ne doit étre fonction que de la distance
de séparation x’. Ainsi en tirant la variable aléatoire ¢, entre 0 et 27 (avec une densité de
probabilité p(¢nm) = 1/27), le second terme du membre de droite de I’équation (3.8) est nul, et
Ry, se réduit a :

QZ Z A2, cos(kyn® + kymy') (3.9)

n=1m=—

Les amplitudes A,,, des modes sont calculées grace a ’énergie cinétique turbulente de la fluc-
tuation w'’ :
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—+o00 +o0
w2 = / / / Do (ks oy, k) dpdleyd, = / / Do (K, by ) dpdky
N M

R2> > Cuul(bia, by) AkaAky (3.10)

n=1m=—M

Py (kz, ky, k-) étant le spectre tridimensionnel de la fluctuation de vitesse w' et By (K, ky) le
spectre & deux nombres d’onde qui correspond a l'intégration de @y, (ky, ky, k) sur les nombres
d’onde k. Sachant que :

W:wa(o)=2§: % A? (3.11)

n=1m=—M

On obtient la relation :

A = [ @uns b, i) Ak, A (3.12)

Pour les calculs en deux dimensions, la décomposition modale n’est réalisée que sur les nombres
d’onde k; et les amplitudes sont calibrées & partir du spectre & un nombre ®,,,(k,), qui corres-
pond a l'intégration du spectre @ (ky, ky) sur les nombres d’onde k. La fluctuation de vitesse
w' 8’écrit alors :

N
w'(x,t) =2 Z \/ Puww (kg n) Aky cos(ky nx — wnt + ¢p) (3.13)
n=1

3.2.2 Injection et convection d’un champ de vitesse turbulent dans un do-
maine de calcul

Dans ce paragraphe, un sillage turbulent décrit par I'équation (3.7) est injecté et convecté a
travers un domaine de calcul afin de vérifier que cette représentation permet d’imposer correc-
tement le spectre d’énergie cinétique turbulente souhaité. Le cas présenté ici utilise un spectre
de von Karman, qui est un modele classique de spectre de turbulence homogene isotrope. L’ex-
pression du spectre de von Karman & deux nombres d’onde pour la fluctuation de vitesse w’
est :

4w”? RS +R) ‘ _ JAT(5/6)  0.747
- 2 N ENZE ) e A -
9mk? <1 N k;cQ n ky?) A T'(1/3) A

Doy (ks y) (3.14)

avec l;:l = k;i/ke. A est Déchelle intégrale de la turbulence. Dans ce cas de calcul, I’écoulement
moyen imposé U = (U, 0,0) est uniforme avec Uy, = 60 m/s. L’intensité turbulente vaut 77 =

W/ U? = 0.025 et I’échelle intégrale A = 0.006 m. Ces valeurs sont issues de la configuration
expérimentale décrite au chapitre 4.
Le domaine de calcul est de dimensions L, = 0.3 m, L, = 0.15 m, L, = 0.015 m et il est
discrétisé par 201 x 101 x 11 points avec une taille de maille A = 1.5 mm uniforme dans toutes
les directions. Dans un premier cas, le spectre d’énergie de la fluctuation w’ est discrétisé par
N = 20 modes k, avec Ak, = 2mw/L,, et M = 10 (soit 2M + 1 modes k) avec Ak, = 2m/L,,.
Ainsi, dans chaque direction, les plus petites longueurs d’onde injectées sont discrétisées par
10 points. A linstant initial, le champ de fluctuations de vitesse est initialisé dans I’ensemble
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du domaine de calcul afin d’éviter une phase de transitoire numérique comme discuté dans le
paragraphe 2.4.2. Les longueurs d’ondes considérées sont des multiples des dimensions de la boite
de calcul. Cela permet de réaliser une transformée de Fourier spatiale du champ de vitesse w’
dans un plan Oxy aprés un temps de convection correspondant a deux traversées du domaine. Un
champ instantané de la fluctuation de vitesse w' & t = 2L, /Uy, est présenté sur la figure 3.2. Les
spectres & deux nombres d’ondes analytique et calculé a partir d’une réalisation (un calcul) sont
présentés sur la figure 3.3. L’aspect du spectre est globalement bien retrouvé, bien que de légeres
oscillations soient visibles sur le résultat numérique. La figure 3.4 présente une comparaison plus
fine d’isocontours de @y (kz, ky) et d'une coupe dans le plan k;, = 0. A nouveau, bien que des
oscillations soient visibles, les résultats numériques sont en bon accord avec le spectre analytique.

Fig. 3.2: Convection d’un sillage turbulent. Champ instantané de la fluctuation de vitesse w’,

niveaux entre £3 m/s.

o W
Iy
s
e§

Fig. 3.3: Convection d’un sillage turbulent. Spectre de von Karman a deux nombres d’onde
Py (kz, ky), (a) analytique et (b) calculé pour une réalisation dans un plan Ozy a t = 2L, /Ux.
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Fig. 3.4: Convection d’'un sillage turbulent. (a) Isocontours de @, (kz,ky) et (b) Coupe de
Oy (K, ky) dans le plan k, = 0. (——) Solution analytique et (= = =) résultat numérique pour
une réalisation.

Dans le domaine fréquentiel, on observe que le champ de vitesse décrit par 1’équation (3.7) peut
entrainer un phénomene de superposition de modes pour une méme fréquence. Par exemple, dans
le cas de calcul présenté dans ce paragraphe, ’écoulement est orienté dans la direction x et la
pulsation de chaque mode n’est reliée qu’a son nombre d’onde £, ,, par la relation w,, = kz nUx.
Ainsi, pour chaque valeur distincte de wy,, les 2M + 1 modes tirés selon k, et déphasés aléatoi-
rement par la phase @, sont superposés. En raison des interférences entre modes, le champ
ainsi généré peut présenter de fortes fluctuations dans le domaine spectral et il est nécessaire de
procéder a un moyennage statistique permettant de diminuer la variance. Deux approches clas-
siques sont envisagées dans notre cas. La premiere consiste a effectuer une moyenne statistique
sur un nombre N,., de réalisations du méme calcul en tirant des phases (y,, indépendamment
pour chacune des réalisations. La seconde approche consiste a injecter un plus grand nombre de
fréquences grace a un pas fréquentiel plus fin lors de la génération du champ de vitesse, afin de
pouvoir réaliser un périodogramme. La méthode du périodogramme a 1’avantage de ne nécessiter
qu’une seule réalisation, mais 'utilisation d’un pas fréquentiel A f plus fin impose une durée de
simulation (7" = 1/Af) plus importante. Néanmoins, on remarque que dans le cas de calculs
d’interaction turbulence-profil, pour lesquels il existe une phase de transitoire en début de calcul,
la réalisation d’un unique calcul sur une durée plus importante peut s’avérer plus intéressante
que la réalisation de N,.q calculs indépendants pour chacun desquels la phase transitoire est
inutilisable.

Le calcul décrit précédemment est ainsi réalisé 10 fois avec les mémes parametres de discréti-
sation du spectre (qui correspondent & Af = 200 Hz), puis il est a nouveau réalisé une fois
avec Akl = Ak, /10 (et donc Af = 20 Hz) afin de pouvoir extraire un périodogramme sur 10
segments sans recouvrement. Les densités spectrales de puissance de la fluctuation de vitesse w’,
calculées en un point du domaine, sont présentées sur la figure 3.5. Les résultats sont présentés
pour une réalisation (a gauche), et pour les 10 réalisations moyennées ainsi que pour le périodo-
gramme (& droite). Les moyennes statistiques permettent de réduire les oscillations, qui restent
tout de méme importantes en raison du faible nombre de moyennes réalisées (la variance varie

en 1/v/Nyeal)-

On remarque aussi que les résultats numériques semblent sous-estimer la densité spectrale de
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Fig. 3.5: Convection d’un sillage turbulent. Densité spectrale de puissance Sy,. (a) Résultats
numérique pour une réalisation. (b) Résultats numériques (——) pour 10 réalisations moyennées
et (= = =) par périodogramme avec Ak, = Ak,/10. (=) Solution analytique

puissance par comparaison avec la solution analytique. Cet effet est lié a la discrétisation des
nombres d’onde k. En effet, dans notre cas olt w = k;U, la densité spectrale de puissance de
w’ peut s’écrire :

Uso

ce qui signifie que pour chaque fréquence la densité spectrale de puissance comprend 1’énergie
de tous les modes k. Dans les calculs effectués, le spectre @, (ky, ky) est discrétisé jusqu’a une
valeur Ky e = MAE, alors que le I'expression analytique est le résultat d’une intégration sur
ky jusqu’a l'infini. La sous-estimation observée sur la figure 3.5 correspond a I'énergie qui n’est
pas prise en compte dans le calcul numérique. Pour le vérifier, une fluctuation de vitesse est
générée analytiquement en un point uniquement, pour différentes valeurs de ky o = MAky.
Ces valeurs sont choisies telles que M = 10, 25 et 50 avec un pas Ak, identique a celui défini
précédemment. Afin d’obtenir des densités spectrales suffisamment lisses, elles sont moyennées
sur 1000 réalisations de la fluctuation de vitesse. Les résultats obtenus sont présentés sur la
figure 3.6. Ces résultats montrent bien qu’en augmentant la valeur de ky 4. les résultats sont
en meilleur accord avec la solution analytique. Il faut noter que pour un calcul numérique,
augmenter la valeur de ky 4, nécessite de diminuer la taille de maille Ay, ce qui entraine
une augmentation du nombre de points de maillage et éventuellement du nombre d’itérations
temporelles (due a la diminution du pas de temps pour respecter le critere CFL).

Enfin, augmentation du nombre de modes dans la double somme de I’équation (3.7) entraine
aussi une augmentation du colt de calcul qui peut devenir prohibitive. Notamment, pour un
calcul parallele, les sous-domaines situés a la frontiere d’injection peuvent étre fortement ralentis
par le calcul du champ de fluctuation de vitesse a injecter et ainsi pénaliser 1’ensemble du
calcul (car les autres sous-domaines seront en attente). Ainsi, dans les travaux a venir, il serait
intéressant d’étudier une méthode d’optimisation du temps de calcul de la fluctuation de vitesse
dans les cellules fantomes d’injection. Remarquons qu’une solution aisée pour réduire le nombre
de modes a sommer pour atteindre des valeurs k; . est d’augmenter le pas en nombre d’onde
Ak;, mais il faut prendre garde & conserver une discrétisation correcte du spectre d’énergie

1 [T
S (@) = = / o (e, by )by (3.15)
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Fig. 3.6: Convection d'un sillage turbulent. Effets de la valeur maximale de k, considérée sur
'estimation de Sy, pour une méme valeur de Ak,. (——) Solution analytique, ( ) kymaez =
10Aky, () kymaz = 250k, et (o) kymas = BOAK,.

cinétique turbulente. Dans la section 3.4, le phénomeéne de filtrage des modes participant au
rayonnement acoustique est discuté. Une analyse de ce phénomene peut étre mise a profit afin
de ne prendre en compte que les modes participant au rayonnement acoustique dans la génération
du champ de vitesse w’, et réduire ainsi le cotit de calcul associé.

3.3 Validation de la méthode sur un cas bidimensionnel d’inter-
action turbulence-plaque plane

Un premier calcul d’interaction entre un sillage turbulent et une plaque est réalisé en deux
dimensions a partir du maillage F'10, utilisé en section 2.5 (tableau 2.2) pour des calculs mo-
nofréquentiels. La plaque considérée a une corde ¢ = 1 m et ’écoulement moyen (M = 0.5)
est orienté dans la direction de la corde. Le maillage considéré s’étend jusqu’a 6 cordes autour
du profil dans toutes les directions, et il est congu pour résoudre des rafales jusqu’a un nombre
d’onde maximal k}, ..., = 10 (k = kzc/2 étant le nombre d’onde axial réduit). La fluctuation de
vitesse normale turbulente injectée dans le domaine est modélisée par I’équation (3.13). Pour ce
champ de vitesse bidimensionnel, il n’y a pas de superposition de modes qui interférent les uns
avec les autres pour une méme fréquence. Ainsi, il n’est pas nécessaire de moyenner les résultats
sur plusieurs réalisations, ou de suréchantilloner le spectre en utilisant un pas fréquentiel tres fin.
Le spectre d’énergie cinétique turbulente considéré est un spectre de von Karman a un nombre
d’onde, défini par :

o (k)_WA 3+ 8k,
wwle) = e [ _5711/6
14k ]

T

(3.16)

avec une échelle intégrale A = 0.18 m et une intensité turbulente Ty = \/w2/U2 = 4.56 x 1073.
Les modes sont injectés pour 1 < k) < 10 avec un pas Ak, = 0.2. Le nombre de modes ainsi
généré est assez faible et ne pénalise pas le temps de calcul. Le spectre d’énergie cinétique
résultant utilisé pour ce calcul est présenté sur la figure 3.7.

Le pas fréquentiel du sillage injecté est Af = Ak, U /271 =~ 10.8 Hz, et sa période est donc
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Fig. 3.7: Interaction THI — plaque plane 2D. Spectre & un nombre d’onde @, (k) de la fluc-
tuation de vitesse w’ injectée dans le calcul.

Ty =1/Af ~ 9.24 x 1072 s. Le pas de temps de calcul est choisi afin d’assurer une valeur du
critere CFL légerement inférieure a 1 et afin d’étre un sous-multiple de la période du sillage :
At = T, /25000 ~ 3.7 x 1075 s. Les pressions acoustiques pour des points d’écoute situés sur
un arc de cercle a R = 4c¢ autour de la plaque sont enregistrées sur une période complete du
sillage et la pression efficace a la paroi est elle aussi calculée pour une période compléte. Des
champs instantanés des fluctuations de vitesse normale et de pression sont présentés sur la
figure 3.8. Si on les compare aux cas harmoniques présentés en section 2.5, on retrouve bien le
caractere dipolaire du champ rayonné. La réponse a ’excitation large bande se différencie du cas
harmonique par I'aspect irrégulier des lobes de pression rayonnés.

z (m)
z (m)

x (m) x (m)

(a) (b)

Fig. 3.8: Interaction THI — plaque plane 2D. (a) Champ instantané de la fluctuation de vitesse
normale, niveaux entre £1.5 m/s. (b) Champ instantané de la fluctuation de pression, niveaux
entre +20 Pa.

La valeur efficace du saut de pression pariétale ainsi que 'OASPL & 4 cordes autour du profil
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sont présentés sur la figure 3.9 et comparés a la solution analytique issue du modele d’Amiet.
Les résultats numériques sont en trés bon accord avec la solution analytique. L’absence de
rebonds le long de la corde sur la pression pariétale et la présence d’un seul lobe sur ’'OASPL
semblent indiquer que les basses fréquences, pour lesquelles la plaque est compacte, dominent le
rayonnement acoustique.

0.03

120
0.02

2
0

AP’ gys/PU

0.01

‘90‘ = ‘100\ = EllO 120
OASPL (dB, p . = 2E-5 Pa)

ref

(b)

Fig. 3.9: Interaction THI — plaque plane 2D. (a) Saut de pression pariétale et (b) directivité du
champ acoustique & R = 4c. (—) Résultats numériques, (= = =) et (o) solution d’Amiet.

La figure 3.10 présente les densités spectrales de puissance (DSP) de pression calculées aux
points d’écoute situés a 4 cordes autour de la plaque pour des angles allant de 30° & 150°. A
nouveau, les résultats montrent un tres bon accord avec la solution d’Amiet pour la majorité des
angles, bien que des écarts soient observables a haute fréquence pour 'angle le plus élevé. On
remarque que ’aspect des spectres change radicalement entre les différents points d’écoute. Ces
différences peuvent étre reliées aux effets de non-compacité de la plaque observés en section 2.5.
En effet, a basse fréquence, quand la corde est compacte, la directivité du rayonnement acoustique
ne présente qu'un seul lobe dont le maximum se trouve autour de 90°. Quand la fréquence
augmente, des lobes de directivité secondaire apparaissent, et le lobe principal s’incline vers
Paval de la plaque. Ainsi, la DSP observée a 30° présente une décroissance en fréquence assez
faible et réguliere. Pour les DSP aux angles supérieurs ou égaux a 90°, on observe des rebonds en
fonction de la fréquence. Ceux-ci s’expliquent par 'apparition et le changement d’orientation des
lobes secondaires quand la fréquence augmente. Par exemple, autour de f = 150 Hz, un nouveau
lobe secondaire apparait et il est orienté vers 'amont de la plaque. Ce lobe va progressivement
s’incliner vers l'aval, expliquant ainsi le rebond sur la DSP & 150° entre 150 et 250 Hz. Puis a
nouveau, a partir de 250 Hz un lobe secondaire orienté vers ’amont apparait et en s’inclinant
va entrainer ’apparition du rebond visible entre 250 et 400 Hz.

La méthode numérique mise en place permet une bonne estimation du rayonnement acoustique
dans le cas bidimensionnel de la plaque plane impactée par un sillage turbulent. En deux dimen-
sions, 'utilisation d’un spectre d’énergie cinétique a un nombre d’onde permet de ne sommer
qu’un nombre relativement faible de modes de Fourier, ce qui n’entraine pas de surcout de calcul
notable lors de la génération du champ de vitesse dans les points d’injection a la frontiere. La
suite de ce chapitre s’intéresse aux configurations tridimensionnelles. Dans un premier temps,
effet du filtrage des nombres d’onde par la plaque plane (sous réserve de certaines hypotheses)
est présenté et les avantages qu’il est possible d’en tirer pour les simulations numériques sont
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Fig. 3.10: Interaction THI — plaque plane 2D. Densités spectrales de puissance de la pression
acoustique. (——) Résultats numériques et (= = =) solution d’Amiet.

discutés.

3.4 Analyse des effets de filtrage des rafales obliques par une
plaque plane

L’injection d’un sillage turbulent tel que défini par I’équation (3.7) impose que la taille de maille
Ay permette une discrétisation correcte du nombre d’onde maximal Ky 4. considéré. Ainsi
pour des profils de grandes envergures, le maillage du profil complet peut s’avérer tres lourd et
le temps de calcul associé, prohibitif. Néanmoins, en choisissant un pas en nombre d’onde Ak, le
plus grand possible, tout en assurant une discrétisation correcte du spectre d’énergie cinétique
turbulente @, (ky, ky), il est possible de restreindre le maillage & une tranche en envergure de
longueur Lg;,, en appliquant des conditions de périodicité en envergure dans le calcul numérique.
Afin de satisfaire cette périodicité, la longueur de cette tranche doit satisfaire L, = n27/Ak,,.
Cependant, le probléme de I'augmentation importante du cout de calcul du champ de vitesse
a injecter dans les points de frontiere amont lorsque le nombre de modes a sommer devient
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important dans I’équation (3.7) demeure. Dans le cas de 'interaction entre une turbulence et un
profil, il est possible de restreindre le nombre de modes a considérer en tirant parti de 'effet de
filtrage des rafales obliques (rafale dont le nombre d’onde k, # 0) dans la réponse du profil. Cet
effet peut étre estimé, a partir de la théorie linéarisée du bruit de profils sur laquelle repose le
modeéle d’Amiet. Cette théorie fait apparaitre un parameétre © défini par Graham,%* qui met en
relation les nombres d’ondes réduits kj, et k; d'une rafale (k;, ky) considérée, et dont la valeur
conditionne la nature rayonnante ou bien coupée de la rafale. Cette relation de dispersion n’est
rigoureusement valide que pour un profil d’envergure infinie. En pratique, Reboul'?* montre que
les hypotheses d’envergure infinie sont applicables pour un profil dont I’envergure est supérieure
ou égale a 3 cordes. Une expression généralisée a un bord d’attaque de géométrie quelconque de
cette relation entre les nombres d’ondes réduits k;, et kj est présentée en annexe D. Dans le cas
d’une plaque plane possédant un bord d’attaque droit, le parametre de Graham s’écrit :

_ KM
e

Lorsque © > 1, la rafale (k;,k,) correspondante est dite supercritique et elle est de nature
rayonnante. Si © < 1, la rafale est dite subcritique et elle est coupée (elle ne rayonne pas). Une
illustration de cet effet de coupure est présenté a travers deux calculs tridimensionnels d’inter-
action entre une rafale supercritique puis subcritique et une plaque plane. Ces calculs, destinés
a mettre en évidence le phénomene de coupure et non a estimer précisément le rayonnement
acoustique sont réalisés avec un maillage grossier. Le maillage s’étend sur 8 cordes autour de la
plaque dans les deux directions suivant la corde et suivant la normale a la plaque, et I’'étendue
en envergure est choisie en relation avec les nombres d’onde &, considérés afin de satisfaire les
conditions de périodicité. Les champs instantanés de la fluctuation de pression sont présentés sur
la figure 3.11 pour les deux calculs effectués. Pour le cas de la rafale supercritique, on observe des
lobes de pression se détacher du profil et rayonner dans le domaine de calcul. En revanche, pour
la rafale subcritique, les lobes de pression qui apparaissent a la surface du profil n’engendrent
pas de rayonnement acoustique.

(3.17)

(a) (b)

Fig. 3.11: Filtrage des rafales obliques. Champs instantanés de la fluctuation de pression. (a)
Rafale supercritique, isosurfaces a £50 Pa. (b) Rafale subcritique, isosurfaces a £10 Pa.

Ainsi, dans le cas d’un calcul large bande, il est possible de ne considérer que les rafales super-
critiques lors de l'injection de la fluctuation de vitesse w’. Sur la figure 3.12, la région du plan
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spectral (k7,k,) contenant les rafales supercritiques est délimitée (ici pour le cas d'un écoule-
ment moyen dans la direction x de valeur Uy, = 60 m/s). On remarque que, dans ce cas, si I'on
souhaite injecter des modes &}, jusqu’a une valeur maximale k:;max ~ 60, on peut se limiter a une
valeur k;’mm = 10. Au regard des observations faites précédemment, cette limitation permet, en
plus de sommer moins de modes lors du calcul de la fluctuation de vitesse injectée, d’utiliser une
taille de maille Ay plus grande et donc de réduire le nombre de points de maillage. Notons tout
de méme que la relation (3.17) indique que lorsque la vitesse de I’écoulement moyen augmente,
de plus en plus de rafales obliques participent au rayonnement. De plus, dans le cas d’un bord
d’attaque oscillant, les zones de rafales passantes dans le plan (k;, k) peuvent s’étendre jusqu’a
des valeurs élevées de k;, comme présenté au paragraphe 4.1.1.

20 -1

10

20 .

.30 2

Fig. 3.12: Filtrage des rafales obliques. Représentation de la zone de rafales supercritiques en
rouge, pour une plaque plane et un écoulement Uy, = 60 m/s.

Par ailleurs, sous ’hypothése d’un profil d’envergure infinie, la formulation analytique d’Amiet
pour un profil isolé (présentée en annexe A) conduit a une simplification supplémentaire si 1'on
consideére un observateur en champ lointain, situé dans le plan médian en envergure (c’est a dire
le plan y = 0). Dans ce cas, seules les rafales paralleles (k, = 0) participent au rayonnement
acoustique. Cette simplification est vérifiée ici sur des applications du modele d’Amiet, en tenant
compte de la contribution des rafales obliques dans un premier temps, puis en ne considérant
que les rafales paralleles. La configuration traitée et les parametres associés sont issus des ex-
périmentations menées lors du projet FLOCON, décrit au chapitre 4. Le profil, assimilé a une
plaque plane, a une corde ¢ = 0.15 m et une envergure L = 0.45 m; ’hypothese d’envergure
infinie semble donc valide dans ce cas. L’écoulement moyen est uniforme dans la direction de la
corde, avec Uy, = 60 m/s, et le spectre d’énergie cinétique & deux nombres d’ondes @y (kz, ky)
suit le modele de von Karman, dont I’expression est donnée en équation (3.14). Les parameétres
de ce spectre sont les suivants : Tt = 0.025 et A = 6 mm. Les DSP de pression calculées a
partir du modele d’Amiet, pour des observateurs positionnés dans le plan médian en envergure,
au dessus du profil (f = 90°) et & des distances de 1.2 m (soit 8 cordes) et 10 m (soit environ
67 cordes) sont présentées en figure 3.13. Pour l'observateur situé a 1.2 m, la contribution des
rafales obliques n’augmente que légerement les niveaux en haute fréquence. Pour 'observateur
situé a 10 m, il n’y a plus aucune différence entre les deux résultats. Les rafales obliques ne
contribuent plus du tout au rayonnement acoustique.

D’un point de vue numérique, cette spécificité permet d’envisager des économies tres impor-
tantes, tant sur le cott de calcul des fluctuations de vitesse injectées, que sur la taille du maillage
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Fig. 3.13: Contribution des rafales paralleles. DSP de pression obtenues grace au modele d’Amiet

pour des observateurs situés a y = 0, § = 90°, et (a) R = 1.2 m et (b) R = 10 m. Prise en compte
(=) des rafales paralleles uniquement et () de toutes les rafales.

dans la direction de I’envergure. En effet, si I’on ne s’intéresse qu’a des observateur situés dans le
plan y = 0, alors on peut ne considérer que les rafales paralleles lors de la génération du champ
de vitesse w’ et ainsi réduire de maniére importante le nombre de modes & sommer. De plus,
le phénomene d’interférences du a la superposition de modes pour chaque fréquence disparait
dans ce cas, et il n’est alors plus nécessaire de moyenner les résultats. La restriction aux rafales
paralleles fait disparaitre toute dépendance en envergure du champ de vitesse incident modélisé,
et permet de ne mailler qu'une tranche d’envergure tres réduite en appliquant des conditions de
périodicité. Ainsi, le calcul numérique tridimensionnel réalisé sur une plaque plane en section
3.5 est défini en tirant parti de ces observations.

I1 faut souligner le fait que, méme limité aux rafales supercritiques lors de la formation du sillage
incident, la taille de maillage requise, associée au surcout de la sommation des modes et a la
nécessité de réaliser une moyenne statistique rendent encore la mise en oeuvre d’un tel calcul
fastidieuse pour des applications pratiques. Les perspectives d’optimisation du temps de calcul
de la fluctuation de vitesse modélisée et injectée devraient permettre a court terme de lever cette
difficulté. Cela présente un intérét particulier pour simuler la réponse d’aubes avec des bords
d’attaque ondulés, comme nous le verrons en section 4.3. Néanmoins, pour le cas de la plaque
plane, une méthode semi-analytique a été mise au point dans le cadre de cette these afin d’esti-
mer l'effet qu’aurait la prise en compte des rafales obliques sur les résultats numériques. Cette
méthode repose sur I'utilisation des fonctions de réponse aérodynamique de la plaque g(x, ks, k)
issues du modele d’Amiet pour calculer le saut de pression instationnaire a la paroi. Une mé-
thode similaire, mais restreinte aux rafales paralleles, est utilisée par Casper & Farassat?! afin
d’alimenter une méthode intégrale pour obtenir le rayonnement en champ lointain. L’expression
du saut de pression définie dans le modele d’Amiet en équation A.2 sous une forme discrétisée
s’écrit :
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N M
AP (2,5,8) = 21pocUoe 3 D 2/ P (b s iy ) Abip Ay (3, i s Ky - (3.18)
n=1lm=—M

w etk nUcot—ky,my+pn,m)

La partie réelle de ce saut de pression est ensuite utilisée comme donnée d’entrée d’une for-
mulation de Ffowcs-Williams & Hawkings, restreinte au terme de bruit de charge, implémentée
dans le code MIA (voir annexe C). La configuration considérée reste identique a celle décrite
précédemment. La plaque est discrétisée par IV, = 150 points selon la corde avec une progres-
sion géométrique, suivant les parametres proposés par Reboul,'?* et Ny = 101 points répartis
uniforméments en envergure. Le maillage résultant est présenté sur la figure 3.14(a). La somma-
tion écrite en équation (3.18) est effectuée avec Ak, = 2rAf/Ux en choisissant Af = 100 Hz,
jusqu’a une valeur kg e, correspondant a fr,q,; = 5000 Hz. Le pas Ak, est choisi de la méme
manieére que pour un calcul numérique réalisé sur une envergure limitée avec des conditions de
périodicité, mais ici I'envergure complete L = 0.45 m est considérée. On a donc Ak, = 27/L
et on choisit ky ez = 20Ak,. On peut observer sur la figure 3.12 que le nombre d’onde ré-
duit k., =~ 21 est bien supérieur a la limite des rafales supercritiques pour k3, ., ~ 39.3.
Ainsi, toutes les rafales contributives, mais également les premieres rafales coupées sont prises
en compte. Comme dans le paragraphe 3.2.2, des moyennes statistiques sont réalisées, d’'une part
sur Nyeqr = 10 calculs indépendants, et d’autre part via un périodogramme sur 10 segments pour
un calcul avec Af’ = Af/10. Les distributions surfaciques de la valeur efficace de la fluctuation
de pression réelle Re(Ap'/2)rums sont présentées sur la figure 3.14. Les résultats numériques
moyennés montrent une distribution quasi-uniforme en envergure avec des niveaux identiques a
la solution théorique.
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Fig. 3.14: Méthode semi-analytique. (a) Maillage de la plaque plane. Distributions surfaciques
de pression efficace (b) théorique, (¢) moyennage sur N,eq = 10 et (d) périodogramme avec
Af/10. Niveaux entre 0 et 50 Pa.
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Les DSP de pression sonore rayonnée sont calculées avec le code MIA pour un observateur situé
eny =0,0=90°et R =1.2 m. Les résultats issus de la méthode semi-analytique sont présentés
sur la figure 3.15(a) pour une réalisation, et 3.15(b) pour les valeurs moyennées. Ils sont comparés
a la solution d’Amiet compleéte (tenant compte de la contribution des rafales obliques). Comme
on pouvait le prévoir, les résultats présentent des oscillations liées a la superposition de modes
k, de maniere similaire a ce qui est observé au paragraphe 3.2.2. Néanmoins, le filtrage des
rafales subcritiques par la plaque tend a atténuer cet effet de superposition, notamment aux
basses fréquences pour lesquelles les rafales paralleles sont quasiment les seules contributrices.
Ainsi, malgré le faible nombre de moyennes réalisées, les résultats moyennés sont tout de méme
de bonne qualité en comparaison avec la solution d’Amiet. Cette convergence rapide est un
point encourageant dans la mise en place d’un calcul numérique complet (en injectant les rafales
obliques).

60

B T T T T 7 60 T T T T 7
55 i 55 i
50 i 50 i
~N [ ] N [ 1
I S ]
om R om R
T 45 - T 45 -
o - ] o L i
(72} - n - i
(@] 3 (] 3
401 401
35 i 35 i
30 L1 L1 L1 L1 1 30L L1 L1 L1 L1 1
1000 2000 3000 4000 5000 1000 2000 3000 4000 5000
f(Hz) f(Hz)

(a) (b)

Fig. 3.15: Méthode semi-analytique. DSP de pression pour un observateur situé & y = 0, § = 90°
et R = 1.2 m. (a) Résultats pour une réalisation. (b) (——) Résultats pour 10 réalisations
moyennées et (= = =) pour un périodogramme avec Ak, = Ak, /10. (=) Solution d’Amiet.

3.5 Calcul tridimensionnel de l’interaction turbulence plaque
plane restreint aux rafales paralleles

A partir des simplifications discutées dans le paragraphe précédent, un premier calcul tridi-
mensionnel est réalisé pour une plaque plane en ne considérant que la contribution des rafales
paralleles lors de la génération de la fluctuation de vitesse incidente w'. La configuration étudiée
pour ce calcul reste la méme que dans le paragraphe précédent (plaque de corde ¢ = 0.15 m et
d’envergure L = 0.45 m, plongée dans un écoulement & Uy, = 60 m/s). L’envergure de calcul
considérée ici, choisie par analogie avec les simulations réalisées au chapitre 4, est Lg;p, = 10
mm. Si 'on ne considere que les rafales paralleles dans I’équation (3.7), on remarque que la
valeur de Ak, est indéfinie puisque le spectre d’énergie cinétique turbulente n’est plus discrétisé
en k,. Une premiere solution est de raisonner comme pour un calcul complet (comprenant toutes
les rafales) en choisissant Ak, = 27/ L, puis de réaliser la méthode intégrale et d’appliquer
une simple correction, comme celle proposée par Kato et al.®” Celle-ci suppose que les tranches
en envergure rayonnent de maniere incohérente et le niveau en dB du rayonnement du profil
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complet s’obtient alors ainsi :

DSP(f) = DSPszm(f) +10 log(L/Lsim) (3'19)

Cette correction fait I’hypothese que le profil est compact en envergure au regard des distances
sources-observateurs. Dans la configuration étudiée ici, les points d’observation sont situés a
R = 1.2 m du profil soit moins de 3 envergures. La figure 3.16 présente des DSP de pression
obtenue a partir du modele d’Amiet restreint aux rafales paralleles, pour un observateur a 90°
dans le plan médian, en considérant successivement I’envergure complete de la plaque, puis une
tranche Lg;, = 10 mm avec une correction de Kato. On remarque alors qu’a cette distance,
I’hypothese de compacité en envergure tend a légerement surestimer les résultats obtenus pour
I’envergure complete au hautes fréquences. De plus, cette premiere approche souléve un probleme
lié & cette définition de Aky,. En effet, pour une tranche d’envergure tres limitée (comme c’est
le cas ici), la valeur de Ak, devient grande et les fluctuations de vitesse synthétisées vont étre
artificiellement élevées. Ainsi 'injection de ces fluctuations de vitesse dans un code de calcul non-
linéaire tel que sAbrinA.v0 peut entrainer 'apparition d’effets non-linéaires (tels que discutés
dans le paragraphe 2.5.2) eux aussi artificiels compte tenu des intensités turbulentes relativement
faibles en pratique.
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Fig. 3.16: Interaction THI — plaque plane 3D. Solutions d’Amiet restreintes aux rafales paralleles
aR=12m,60=090° y=0. (—) Calcul sur 'envergure totale L = 0.45 m et (= - = -) calcul
sur une tranche Lg;,,, = 10 mm avec correction de Kato.

Une seconde solution est donc envisagée, par analogie encore une fois au modele d’Amiet. En
effet, la formulation d’Amiet restreinte aux rafales paralleles pour un observateur en y = 0 fait
apparaitre un facteur 27/L assimilable & un Ak,. Cette valeur de Ak, est donc imposée lors du
calcul de la fluctuation de vitesse normale dans I’équation (3.7). De plus, étant donné que seules
les rafales paralleles sont considérées, la totalité de ’envergure de la plaque est impactée en phase
(toutes les tranches rayonnent de maniere cohérentes). Ainsi, avant d’effectuer le calcul FWH,
il est possible de dupliquer les données sur ’envergure complete de la plaque afin d’obtenir le
rayonnement de celle-ci, ce qui permet de s’affranchir des hypotheses de compacité.

Le maillage congu pour le calcul sAbrinA.v0 est restreint autour de la plaque a une région
—3c/4 <z < 2cet —4c/3 < z < 2¢. 1l est légerement plus étendu au dessus de la plaque qu’en
dessous afin de permettre 'extraction directe des résultats issus du calcul numérique jusqu’a une
distance de R = 1.5¢ au dessus du profil. La plaque est maillée tres finement dans la direction de
la corde, avec une taille de maille minimale Ax,,;, = ¢/1500 aux bords d’attaque et de fuite. La
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taille de maille maximale est choisie afin de correctement discrétiser des rafales dont la fréquence
maximale est de fpq: = 5000 Hz (et donc A = Uso/ finaz) avec 10 points par longueur d’onde.
L’envergure est maillée régulierement avec un pas Ay = 1 mm. Le pas de temps est choisi afin
d’assurer que le critere CFL reste inférieur a 1. Les caractéristiques du maillage sont résumées
dans le tableau 3.1.

Ny x Ny x N, Etendue en x (m) Etendue en y (m) Etendue en z (m)
568 x 11 x 529 —-0.1125 <z < 0.3 —0.005 < y < 0.005 —-0.2<2<0.3
Apin (M) Appgr (m) At (s)
1x1077 12x10°% 25x10°"

Tab. 3.1: Maillage utilisé pour le calcul d’interaction THI-plaque plane 3D.

Le sillage synthétisé comporte des rafales dont les fréquences f = kU /27 sont comprises
entre 300 Hz et 5000 Hz, avec un pas Af = 100 Hz. Les données sont alors acquises sur des
périodes T, = 1/Af = 0.01 s., qui correspondent a 40000 itérations de calcul. Le calcul est
lancé en parallele sur 128 processeurs, et une période T, représente environ 15 heures de calcul.
Les résultats convergent vers une solution périodique a partir de la deuxieme période de calcul.
Les champs instantanés des fluctuations de vitesse normale et de pression sont présentées sur
la figure 3.17. Ces champs ne présentant aucune variation en envergure, ils sont uniquement
tracés dans un plan de coupe. Les résultats instationnaires sont extraits sur la plaque, ainsi que
sur une surface rectangulaire positionnée a 0.5¢ autour de la plaque (ces surfaces sont visibles
sur la figure 3.17), afin de réaliser un couplage avec les formulations de FWH en surfaces solide
et poreuse du code MIA. De maniere analogue au calcul bidimensionnel décrit en section 3.3,
le champ de pression rayonné par la plaque montre un aspect dipolaire. De plus, malgré la
faible étendue du domaine, les lobes de pression acoustiques rayonnés par la plaque semblent
sortir du domaine sans étre significativement altérés par la proximité des conditions limites.
Cela tend a confirmer la bonne adéquation des conditions de Tam. La bonne qualité du champ
acoustique direct est vérifiée en calculant la DSP de pression pour un point du domaine situé a
R = 1.5¢. Ce résultat est présenté sur la figure 3.18 et comparé a la solution d’Amiet restreinte
aux rafales paralleles, ainsi qu’au résultat issu du couplage avec la méthode intégrale de FWH
réalisé a partir des données pariétales (les données pariétales sont moins sensibles aux éventuels
effets des conditions limites). Les résultats numériques directs présentent un trés bon accord
avec la solution analytique et la méthode intégrale. Les oscillations observables sur les résultats
numériques sont discutées ultérieurement dans ce paragraphe. Ainsi, dans I’hypothese ou le
maillage peut étre étendu jusqu’au champ lointain (permettant ainsi de négliger la contribution
des rafales obliques), le rayonnement acoustique de la plaque peut étre obtenu directement par
le calcul numérique.
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(a) (b)

Fig. 3.17: Interaction THI — plaque plane 3D. (a) Champ instantané de la fluctuation de vitesse
normale, niveaux entre £0.3 m/s. (b) Champ instantané de la fluctuation de pression, niveaux
entre +1 Pa.
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Fig. 3.18: Interaction THI — plaque plane 3D. DSP de pression & R = 0.225 m, § = 90°, y = 0.
(=) Résultat numérique direct, (——) FWH solide et (=) solution d’Amiet pour @, (kz,0).
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La valeur efficace du saut de pression est présentée sur la figure 3.19(a). Le résultat numérique
est en excellent accord avec la solution d’Amiet, et les oscillations observables & proximité du
bord d’attaque pour les cas monofréquentiels discutés en section 2.5 ne sont pas visibles ici,
en raison de la discrétisation tres fine de la plaque dans cette région. Comme pour les calculs
bidimensionnels, le passage de la plaque au champ libre au niveau du bord de fuite donne lieu
a l'apparition d’'un pic de pression. La figure 3.19(b) présente les OASPL calculés & R = 1.2 m
autour de la plaque par les méthodes intégrales de FWH solide et poreuse. Les résultats sont
la aussi en bon accord avec la solution d’Amiet pour les deux formulations. On peut tout de
méme noter que les résultats issus du calcul tendent a légerement surestimer les niveaux pour
les angles faibles, et a légerement les sous-estimer pour les angles élevés. De plus, la formulation
poreuse présente des niveaux un peu plus élevés que la formulation solide. Cette différence est
probablement liée a la prise en compte de termes faisant intervenir les fluctuations de vitesse,
qui sont sensibles & la présence de perturbations hydrodynamiques. Similairement, au calcul
bidimensionnel réalisé en section 3.3, la présence d’un unique lobe sur les OASPL traduit la
domination des basses fréquences sur le bruit rayonné.
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180 60 70 80 9
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Fig. 3.19: Interaction THI — plaque plane 3D. (a) Saut de pression pariétale, (——) résultat
numérique et (o) solution d’Amiet pour @y, (kz,0). (b) Directivité du champ acoustique & R =
1.2 m, (——) FWH solide, (——) FWH poreux et (= = =) solution d’Amiet pour ®,,(kz,0).

Les densités spectrales de puissance de la pression a R = 1.2 m pour des angles compris entre
30° et 150° sont présentées pour les deux méthodes intégrales sur la figure 3.20. A nouveau,
les résultats numériques font état d’'un bon accord avec la solution d’Amiet. Comme sur la
figure 3.19(b), les résultats numériques surestiment les résultats a 6 = 30° et semblent les
sous-estimer légerement a # = 150°. Les oscillations visibles sur les résultats de simulations
semblent s’accentuer pour les angles élevés et pour les hautes fréquences, quand les niveaux
diminuent. La proximité des résultats entre les deux formulations intégrales confirme que le bruit
d’interaction est bien généré par les fluctuations de charges sur le profil. Notons qu'un calcul
avec la formulation de FWH solide ne nécessite que le stockage de la pression et uniquement a
la surface du profil. Le volume de données stockées est alors bien inférieur a celui nécessaire a la
réalisation d’un calcul en surface poreuse, qui requiert toutes les variables sur une surface plus
étendue. Enfin, le nombre de bosses plus important pour les angles élevés est du aux effets de
non-compacité qui entrainent I’apparition de nouveaux lobes de directivité a certaines fréquences,
comme discuté dans la section 3.3 et sur la figure 3.10.
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Fig. 3.20: Interaction THI — plaque plane 3D. DSP de pression & R = 1.2 m. (——) FWH solide,
(——) FWH poreux et (=) solution d’Amiet pour @, (k,0).

Parmi les hypotheses sur l'origine des oscillations visibles sur les spectres acoustiques issus du
calcul numérique, les effets de la présence du pic de bord de fuite observable sur la figure 3.19(b)
sont discutés. La DSP de pression & # = 90° est de nouveau calculée grace & la méthode de
FWH solide, mais la région de la plaque contenant le pic de bord de fuite est retirée de la
surface d’intégration (ici environ 3.5% de la corde). Les résultats issus de ce nouveau calcul
sont présentés sur la figure 3.21. La suppression du bord de fuite de la surface d’intégration
n’a quasiment aucun effet a basse fréquence et ne réduit que faiblement les oscillations a haute
fréquence. Un possible effet des conditions aux limites lors du calcul avec sAbrinA.v0 semble
étre écarté, notamment par le fait que ces oscillations sont observables sur les résultats issus des
données pariétales, assez peu sensibles aux conditions aux limites. On remarquera aussi que de
telles oscillations semblent moins marquées sur les résultats des calculs réalisés au chapitre 4,
sur des géométries de profils réalistes de dimensions similaires et avec des maillages d’étendues
comparables autour des profils. On peut supposer que ces oscillations sont liées a la géométrie de
plaque plane sans épaisseur pour laquelle le saut de pression est tres intense et confiné au bord
d’attaque. Ainsi des phénomenes tels que les oscillations sur le pic de pression pariétale, non-
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distinguables sur la figure 3.19(a), mais présentes, peuvent influencer le rayonnement acoustique.
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Fig. 3.21: Interaction THI — plaque plane 3D. DSP de pression & R = 1.2 m, § = 90°, y = 0.
(——) FWH solide sur profil complet, (——) FWH solide sans bord de fuite et (=) solution
d’Amiet pour @y, (ky,0).

3.6 Conclusion du chapitre

Par analogie avec les hypotheses des modeles analytiques de bruit d’interaction, la méthode
stochastique retenue dans ce chapitre est restreinte a la synthese de la composante normale a la
corde de la fluctuation de vitesse du sillage turbulent incident, et suppose que celui-ci est sim-
plement convecté par 1’écoulement moyen. Cette méthode est basée sur une décomposition du
champ de vitesse en une somme de modes de Fourier dont les amplitudes sont calibrées par un
spectre d’énergie cinétique turbulente. Elle est dans un premier temps validée a travers des cas
de convection d’'un sillage synthétique, afin de vérifier la bonne conservation de la distribution
d’énergie prescrite. Ces calculs ont pu mettre en évidence, d’une part la nécessité de moyenner
les résultats quand tous les modes sont considérés dans le calcul de la fluctuation de vitesse, et
d’autre part 'augmentation importante des cotits de calcul quand un grand nombre de modes
sont considérés. Cette problématique n’est pas traitée dans cette these, mais s’inscrit dans les
perspectives qu’offre ce travail. La méthode numérique mise en place dans les chapitres précé-
dents a ensuite été appliquée a des calculs d’interaction entre un champ de vitesse turbulent et
des plaques planes. Dans un premier temps un calcul bidimensionnel a été mené a bien, puis
apres une présentation des effets de filtrage des rafales obliques par la plaque et des hypotheses
de prise en compte des rafales paralleles uniquement, un calcul tridimensionnel a été conduit sur
une tranche en envergure treés restreinte. Les données instationnaires extraites du calcul CAA
ont alors été couplées a des méthodes intégrales de Ffowcs-Williams & Hawkings en formulations
solide et poreuse. Les calculs bidimensionnels et tridimensionnels ont montré un tres bon accord
avec les solutions analytiques issues du modele d’Amiet. Dans le chapitre suivant, la méthode
numérique développée jusqu’ici est appliquée a des géométries de profils réalistes. Un calcul sur
un profil disposant d’un traitement de bord d’attaque sinusoidal est notamment réalisé dans le
cadre du projet européen FLOCON, et les effets liés a la prise en compte d’un écoulement moyen
réaliste autour du profil sont aussi discutés.
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Chapitre 4

Calculs numériques de réponses
aéroacoustiques d’aubes isolées

La méthode numérique mise en place dans cette these a jusqu’alors été appliquée a des configu-
rations de plaques planes sans épaisseur, pour lesquelles une solution analytique est disponible.
Ces calculs ont permis de valider la capacité de la méthode, d’une part a synthétiser un champ
de vitesse turbulent respectant des caractéristiques préscrites, et d’autre part a prédire le bruit
généré par l'interaction de ce champ de vitesse avec un profil. Dans ce chapitre, cette méthode
numérique est mise en oeuvre afin d’estimer le bruit d’interaction produit par des profils de
géométries réalistes, en configuration isolée. Les simulations numériques sont réalisées sur des
géométries testées dans le cadre du projet européen FLOCON, visant a étudier les dispositifs
passifs de réduction du bruit d’interaction rotor-stator. Parmi les dispositifs étudiés dans ce pro-
jet, nous nous intéressons a un traitement de bord d’attaque basé sur une dentelure sinusoidale,
qui a été proposé par 'ONERA. Les résultats issus des simulations numériques réalisées sont
évalués par comparaison aux données expérimentales, issues de la campagne de mesures menée
dans la soufflerie anéchoique de 'ISVR. Dans la premiére partie de ce chapitre, le principe du
traitement de bord d’attaque considéré, ainsi que les effets espérés sur le rayonnement acous-
tique sont présentés. Le dispositif expérimental mis en place a 'ISVR et les principaux résultats
relatifs a ce traitement sont alors décrits. Dans la deuxieme partie, des simulations numériques
sont réalisées pour le profil de référence (sans traitement), ainsi que pour un profil disposant
d’un traitement de bord d’attaque, en supposant un écoulement moyen completement uniforme
autour des profils.?> 26 Les résultats numériques, ainsi que les limitations liées & la restriction
du sillage amont aux rafales paralleles pour le profil traité sont discutés. Enfin, les effets de la
prise en compte d'un écoulement moyen réaliste autour d’un profil sur sa réponse acoustique
sont étudiés au travers de la réalisation d’un nouveau calcul sur le profil de référence avec un
champ moyen issu d’un calcul RANS.26

4.1 Présentation du traitement de bord d’attaque et des résul-
tats expérimentaux issus du projet FLOCON

4.1.1 Les dentelures sinusoidales de bord d’attaque

Dans le but de réduire le bruit de profil grace a des dispositifs passifs, de nombreuses études
se sont intéressées a l'utilisation de dentelure de bord de fuite afin de diminuer le bruit propre
généré par le profil. On peut notamment citer les travaux de Howe ™ et 1’étude de Oelermans
et al.'™ appliquée & la réduction du bruit des pales d’éoliennes par des traitements de bord
de fuite. Ces dispositifs ont aussi été étudiés dans le cadre du projet FLOCON, %567 & la fois
pour des profils isolés, mais aussi pour des configurations de profils en tandem.®® En revanche
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I'utilisation de traitements de bord d’attaque a des fins acoustiques a été moins étudiée. Soder-
man'®? et Hersh et al.™ se sont intéressés a D'utilisation de dentelure de bord d’attaque inspirée
des plumes de chouettes, afin de réduire le bruit propre de rotor. Un autre concept, basé sur
des protubérances de bord d’attaque similaires a celles observables sur les nageoires de baleines
A bosses, a donné lieu & un brevet déposé par Watts & Fish.'®® Les études aérodynamiques
réalisées sur ce traitement tendent a montrer que ces tubercules agissent comme des générateurs
de tourbillons qui semblent augmenter la portance et retarder le décrochage du profil.!?% ™! Ce
concept a notamment été appliqué sur des pales d’éoliennes afin d’améliorer leurs performances
aérodynamiques.®® Du point de vue de 'acoustique, un traitement similaire consistant en une
modification sinusoidale du bord d’attaque a été étudié, par Hansen et al.”™® afin de réduire la
composante tonale du bruit propre d’un profil NACA0021, et par Feinermann et al.*® sur une
pale en rotation afin de réduire le bruit du a U'interaction pale-tourbillon. Cette derniéere étude
s’intéresse bien au bruit d’interaction (bruit de bord d’attaque), mais est restreinte aux compo-
santes harmoniques. Un concept tres similaire a alors été proposé par 'TONERA dans le cadre
du projet FLOCON, dans le but de réduire la composante large bande du bruit d’interaction
turbulence-profil, en supposant que les sources sonores dominantes sont situées a proximité du
bord d’attaque. Un schéma de la dentelure sinusoidale est proposé sur la figure 4.1(a), présentant
les deux parametres d’ajustement du traitement : la longueur d’onde A, et amplitude A,. Une
représentation tridimensionnelle d’un profil traité est présentée sur la figure 4.1(b).

(b)

Fig. 4.1: Traitement de bord d’attaque. (a) Parametres de la dentelure et (b) vue d’'un profil
traité.

La longueur d’onde de la dentelure peut étre choisie en relation avec 1’échelle de corrélation
transverse de la turbulence amont /,. Cette échelle de corrélation est fonction de la fréquence
et peut étre exprimée a partir de 1’échelle intégrale A si ’on suppose une turbulence homogene
isotrope. Par exemple, si le spectre de la turbulence amont peut étre assimilé & un modele de
von Karman (ce point est discuté plus loin dans le cadre des expérimentations menées pour le
projet FLOCON), ’échelle de corrélation transverse pour une turbulence gelée et convectée par
un écoulement aligné dans la direction x s’écrit :

2

() = 8A (F(1/3)>2 [ ka (41)

3 \T(/6) 3+8k~x2}m

Des courbes d’échelles de corrélation transverses issues de ce modeles sont tracées sur la figure
4.2 pour une échelle intégrale A = 6 mm, estimée grace au mesures par fil chaud réalisées lors
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de la campagne expérimentale du projet FLOCON (le montage expérimental est présenté plus
bas). L’échelle intégrale peut aussi étre fournie par un calcul numérique stationnaire RANS
lorsqu’aucune donnée expérimentale n’est disponible. Si deux points sources situés a proximité
du bord d’attaque sont espacés d'une distance inférieure a [,, il sont normalement corrélés.
Néanmoins des effets de décorrélation notables entre ces points sont possibles si la variation de
corde entre ceux-ci est suffisamment grande. Ainsi, la demi longueur d’onde de la dentelure \s/2
est, de préférence, choisie afin de correspondre au maximum de 1’échelle de corrélation transverse
ly,. Remarquons qu’une approche similaire a aussi été adaptée pour les traitements de bord de
fuite étudiés dans le projet FLOCON.% Bien entendu, la décorrélation ainsi induite le long du
bord d’attaque est aussi fonction de 'amplitude de la dentelure. L’estimation de cet effet de
décorrélation sur ’émission acoustique semble complexe a estimer, et une étude paramétrique
(numérique ou expérimentale) étendue pourrait permettre d’extraire des tendances sur les effets
de ces parametres.
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Fig. 4.2: Echelles de corrélation transverses issues du modele de von Karman, pour une échelle
intégrale A = 6 mm et des vitesses (——) Uy, = 60 m/s et (——) Ux = 20 m/s.

Le choix de I'amplitude Ay est aussi complexe. 11 semble raisonnable de penser qu’en choisis-
sant une amplitude de dentelure la plus grande possible, les effets du traitement soient plus
importants, grace aux évolutions locales de la corde et de la fleche (les effets des fluctuations de
fleches sont discutés ci-apres). Néanmoins le choix de ce parametre est limité par des contraintes
aérodynamiques, qui restent prioritaires lors du développement d’un profil. Des modifications
trop importantes de I’écoulement pourraient entrainer un laché tourbillonnaire, altérant les per-
formances aérodynamiques du profil. Un second effet des dentelures sinusoidales sur I’émission
sonore du profil est relatif au filtrage en nombres d’onde des rafales, discuté pour un bord d’at-
taque droit en section 3.4. En effet, pour un bord d’attaque droit le parametre relatif a ce filtrage
des rafales est le parametre de Graham défini en équation (3.17). Néanmoins, comme présenté
en annexe D, ce parametre peut étre étendu pour tenir compte de 1’évolution de la position du
bord d’attaque le long de la corde. Notons aussi qu'une extension du modele d’Amiet a été tres
récemment proposée par Roger et al.'®3 afin de prendre en compte la présence d’une dentelure
sinusoidale pour une plaque plane. Ici, pour illustrer I'effet de filtrage en nombres d’onde, le trai-
tement de bord d’attaque est approximé par une dentelure triangulaire, d’angle de fleche + par
rapport & ’axe de l'envergure y, comme présenté sur la figure 4.3(a). La relation de dispersion
proposée par Graham peut alors étre étendue afin de définir les rafales supercritiques telles que :
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kx| M
< -

avec |k, .| le nombre d’onde transverse réduit modifié, défini par :

Ky

* 2

Ky o = % tan(y) + & (4.3)
Remarquons que la relation classique pour un bord d’attaque droit est bien retrouvée en choi-
sissant 7 = 0°. Grace & cette nouvelle relation, il est possible de tracer les zones de rafales
supercritiques dans le plan (k3 k) pour un angle de fleche choisi. Un exemple est présenté sur
la figure 4.3(b), pour une valeur tres élevée de vy (ici 86°), afin de bien distinguer les effets de
I’angle de fleche par comparaison a un bord d’attaque droit. On remarque que les dentelures
triangulaires décalent les zones de rafales supercritiques vers les rafales obliques. Ainsi, dans
le cas extréme présenté ici, les rafales paralleles tres énergétiques sont coupées, alors que des
rafles obliques beaucoup moins énergétiques deviennent émettrices. Cette nouvelle distribution
des rafales rayonnantes vers des modes moins énergétiques est susceptible d’entrainer des réduc-
tions sonores importantes, comme semblent 'indiquer les résultats expérimentaux présentés au
paragraphe 4.1.2.
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Fig. 4.3: Traitement de bord d’attaque. (a) Schéma de 'approximation par une dentelure trian-
gulaire d’angle ~y. (b) Zones de rafales supercritiques pour un bord d’attaque droit en rouge, et
pour un bord d’attaque triangulaire avec v = 86° en bleu.

4.1.2 Le dispositif et les résultats expérimentaux

Lors de la campagne expérimentale du projet FLOCON, le traitement de bord d’attaque décrit
au paragraphe précédent a été appliqué a des profils de type NACA 651210, dont la géométrie est
présentée sur la figure 4.4(a). Ce profil est portant, non symétrique, et son épaisseur maximale est
de 12% de la corde. Le profil de référence (sans traitement) considéré pour les expérimentations
a une corde ¢ = 0.15 m et une envergure L = (.45 m. Les trois jeux de parametres étudiés pour le
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traitement de bord d’attaque, nommés LE1S, LE2S et LE3S, sont présentés dans le tableau 4.1.
Notons que c’est le traitement LE2S qui a été retenu pour I’étude numérique réalisée par la suite,
dans ce chapitre. Les profils sont équipés de prises de pression statique disposées le long de la
corde. Un apercu d’un profil traité et équipé est proposée sur la figure 4.4(b).

Traitement A; (mm) Ag (mm)
LE1S 6 10
LE2S 10 10
LE3S 10 15

Tab. 4.1: Parametres des différents traitements de bord d’attaque considérés.
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Fig. 4.4: (a) Géométrie du profil NACA651210. (b) Vue du profil traité, équipé de prises de
pression.

La campagne de mesure s’est déroulée dans la soufflerie anéchoique de PISVR.?? Les essais ont
été réalisés pour différentes vitesses d’écoulement (U, = 20,40,60 m/s) et pour des angles d’at-
taque « compris entre 0° et 15°. Dans cette section, les résultats sont principalement présentés
pour la configuration Uy, = 60 m/s et a = 0°, puisque c’est celle-ci qui est traitée numérique-
ment dans la suite de ce chapitre. Le montage expérimental est présenté sur la figure 4.5. On
apercoit notamment 'antenne circulaire de mesure du bruit rayonné en champ lointain, compo-
sée de 18 microphones situés a 1.2 m du profil et couvrant des angles compris entre 50° et 135°
(figure 4.5(a)).

La génération de turbulence est assurée par une grille de turbulence a barreaux carrés, placée
dans le convergent (figure 4.5(b)). Le choix de la taille des barreaux et de l’espacement entre
les barreaux permet de piloter I’échelle intégrale et le taux de turbulence de ’écoulement. La
grille considérée dans ce chapitre produit un écoulement dont le taux de turbulence est T =
0.025 et I’échelle intégrale A = 6 mm. Afin de vérifier I'isotropie de la turbulence, il faudrait
idéalement mesurer les spectres de fluctuations de vitesse dans les trois directions pour les
comparer. Cependant, les mesures par fil chaud réalisées lors des expérimentations ne donnent
acces qu’a la composante longitudinale u de la vitesse. Néanmoins, il est possible de comparer
le spectre mesuré pour cette composante au modele théorique de turbulence homogene isotrope
de von Karman. La densité spectrale de puissance de la fluctuation de vitesse longitudinale pour
le modele de von Karman s’écrit :



88

IEREEDFEEREDE [
iEEn EANE|

Fig. 4.5: Montage expérimental. (a) Vue de la soufflerie anéchoique de 'ISVR avec l’antenne
positionnée & R = 1.2 m au dessus du profil. (b) Vue de la grille de turbulence placée dans le
convergent.
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La comparaison entre les densités spectrales de puissance Sy, mesurées pour les différentes vi-
tesses d’écoulement et le modele de von Karman est présentée sur la figure 4.6. Les fréquences et
les niveaux sont divisés par les vitesses de convection respectives afin de vérifier la similitude des
spectres pour les différentes vitesses considérées. Les densités spectrales mesurées présentent un
trés bon accord avec le modele de von Karman, validant ainsi 'utilisation de ce modele de turbu-
lence homogene isotrope. On remarque tout de méme que, pour ’écoulement & 20 m/s, le spectre
de von Karman ne décroit pas assez vite & hautes fréquences. Moreau & Roger'®? proposent un
correction au spectre de von Karman en le multipliant par une exponentielle décroissante afin
d’accentuer la décroissance a haute fréquences. Cette correction n’est pas appliquée ici car les
configurations traitées dans la suite du chapitre ne consideérent que 1’écoulement & 60 m/s.
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Fig. 4.6: Comparaison entre les spectres de fluctuation de vitesse axiale mesurés pour ( 0 ) Uy, =
20 m/s, () 40 m/s, (o) 60 m/s et (——) le modele de von Karman.
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La figure 4.7 présente les DSP de pression mesurées pour le profil de référence avec, et sans la
grille de turbulence installée dans le convergent. Le taux de turbulence sans la grille étant faible
(environ 0.45%), le bruit rayonné dans ce cas est supposé étre dominé par le bord de fuite. En
comparant les niveaux avec et sans la grille de turbulence, on observe bien que la configuration
proposée est appropriée a la génération d’un bruit d’interaction dominant jusqu’a 10 kHz.

60
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20

DSP (dB/Hz)

20 L RN
10° 10° 10*
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Fig. 4.7: Profil de référence. DSP du bruit d’interaction & § = 90° pour (——) U = 20 m/s et
(=) 60 m/s. DSP du bruit propre pour (= = =) Uss =20 m/s et (= ==) 60 m/s.

Les effets du traitement de bord d’attaque sur le comportement aérodynamique du profil sont
étudiés au travers des coeflficients de pression mesurés grace aux prises de pression statiques.
Ceux-ci sont présentés sur la figure 4.8 pour le profil de référence ainsi que le profil LE2S (avec
Usx = 60 m/s et a = 0°). Des différences notables sont observables dans la région de décolle-
ment, a proximité du bord d’attaque. Sur le reste du profil, les comportements des deux profils
sont relativement similaires. Ainsi, I'intégration des C, semble indiquer une augmentation de la
portance grace au traitement de bord d’attaque. Ces résultats doivent cependant étre relativisés
car, pour les profil traités, les prises de pressions sont situées au sommet d’une dentelure. Cet
effet bénéfique du traitement n’est probablement pas retrouvé a la base de la dentelure.

Cette hypothése a été vérifiée grace a des calculs RANS réalisés par le CERFACS?? en deux
dimensions pour le profil de référence et en trois dimensions pour le profil LE2S. Ces calculs
étant utilisés pour estimer effet relatif du traitement de bord d’attaque, ils sont réalisés en
supposant un écoulement amont uniforme, bien que le jet de la soufflerie semble avoir un effet
notable sur les résultats aérodynamiques.®? Des champs de la norme de la vitesse moyenne
autour des profils sont présentés sur la figure 4.9 pour les cas de référence et LE2S. L’aspect des
champs de vitesse est relativement similaire entre les deux profils, I'effet du traitement sur la
vitesse moyenne semble donc assez faible. Les C), calculés a partir de ces résultats numériques
sont tracés sur la figure 4.10. Pour le profil traité, la dentelure n’a d’effet que dans la région
du bord d’attaque. Le C), observé a la base de la dentelure a un aspect assez similaire a celui
du profil non-traité. Globalement, sur ’ensemble du profil, les performances aérodynamiques ne
semblent pas altérées par le traitement de bord d’attaque. Notons, de plus, que ce traitement
est principalement dédié a des aubes de stator, pour lesquelles les performances aérodynamiques
sont moins limitantes que pour des pales de rotor. De plus, les champs de vitesse (figure 4.9)
semblent indiquer que le traitement ne modifie pas ’angle de I’écoulement en aval du profil. Bien
que le comportement aérodynamique du profil traité sorte du cadre de cette these, une étude
récente réalisée a ’Onera mettant en ceuvre des calculs RANS 3D sur une aube stator d’une
maquette SNECMA (avec des ondulations de bord d’attaque définies via des valeurs Ag et Ag
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Fig. 4.8: Coefficients de pression expérimentaux pour les profils (——) de référence et (—)
LE2S, (W) sur l'intrados et (A) sur 'extrados.

identiques) ont permis de vérifier que le traitement n’introduisait pas de modifications notables
sur les pertes de charge (a travers 1’étage rotor-stator) ainsi que sur angle aval de I’écoulement.

-0.2 -0.2

-0.1 0 0,1 0.3 -0. 0 0.1
x (m) x (m)

(b) (c)

Fig. 4.9: Calcul RANS 3D. Coupes du champ de vitesse moyenne, (a) pour le profil de référence,
(b) & la base de la dentelure du profil LE2S et (¢) au sommet de la dentelure du profil LE2S.
Niveaux entre 50 et 70 m/s.

Les résultats acoustiques de l'effet du traitement de bord d’attaque sont présentés sur la fi-
gure 4.11. Les densités spectrales de puissance du rayonnement acoustique au dessus du profil
présentées (figure 4.11(a)) montrent des réductions importantes du bruit rayonné, pour toutes
les vitesses et tous les traitements, sur une large gamme de fréquence. On remarque que, lorsque
la vitesse augmente, la fréquence a laquelle le traitement commence a étre efficace augmente elle
aussi. Ainsi a Uy = 60 m/s, le traitement n’agit qu’a partir de 1 kHz. Il est aussi important de
noter que pour les vitesses élevées, le bruit du jet de la soufflerie domine les basses fréquences.%®
Pour Uy, = 60 m/s, leffet du jet est notable jusqu’a quasiment 1 kHz. Les traitements LE1S
et LE2S présentent des réductions sonores relativement identiques et les performances du trai-
tement sont légerement meilleures pour le profil LE3S, possédant 'amplitude de dentelure Ag
la plus grande. Les directivités pour les différents traitements & Uy, = 60 m/s sont présentées
sur la figure 4.11(b). Les OASPL sont calculées en intégrant les spectres jusqu’a 10 kHz, ce qui
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Fig. 4.10: Coefficients de pression issus de calculs RANS. (a) Profil de référence et (b) profil
LE2S pour des coupes (—) a la base, (—) au milieu et (——) au sommet d’une dentelure.

correspond a la gamme pour laquelle le bruit d’interaction est dominant (voir figure 4.7). Les
fréquences inférieures & 1 kHz ne sont pas prises en compte dans ces OASPL, puisque pour ces
fréquences le bruit de fond (le jet) domine. Les réductions sonores sont observées sur l’ensemble
de 'arc de mesure, bien qu’elles soient légerement plus importantes pour les angles élevés. Elles
sont comprises entre environ 1.5 et 2.5 dB pour les profils LE1S et LE2S, et entre environ 2.5
et 3.5 dB pour le profil LE3S.
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Fig. 4.11: Résultats acoustiques expérimentaux (o = 0°). (a) DSP de pression a 6 = 90° et (b)
OASPL entre 1 et 10 kHz & 60 m/s. (——) Profil de référence, (——) LE1S, (——) LE2S, (—)
LE3S.
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4.2 Simulation numérique sur le profil de référence en écoule-
ment uniforme

La premiere application de la méthode numérique sur les configurations du projet FLOCON est
dédiée au profil de référence. Le champ moyen imposé lors du calcul sAbrinA.v0 est, dans ce
premier cas, supposé uniforme en tout point du domaine. La résolution des équations d’Euler sous
leur forme perturbative rend possible la réalisation d’un tel calcul, puisque le champ moyen est
imposé et figé. Cette hypothese néglige bien évidemment les effets des gradients de vitesse autour
du profil sur la convection du champ turbulent incident, ainsi que sur la propagation acoustique.
Néanmoins, la comparaison des résultats issus de ce calcul avec ceux de la section 4.4, prenant
en compte un écoulement réaliste, permet de mettre en évidence les effets du champ moyen sur
la réponse acoustique du profil. De plus, comme discuté en section 4.4, la prise en compte d’un
écoulement réaliste nécessite de prendre des précautions quant a ’étendue du domaine de calcul
autour du profil, augmentant ainsi substantiellement le cotuit de calcul associé. Enfin, I’hypothese
d’écoulement uniforme permet de s’affranchir de I’apparition de phénomenes hydrodynamiques a
la paroi qui peuvent polluer la réponse acoustique du profil. La configuration considérée est donc
assez similaire au calcul tridimensionnel réalisé sur la plaque plane au chapitre 3. Le profil de
référence de corde ¢ = 0.15 m, sans incidence, est placé dans un écoulement uniforme Uy, = 60
m/s, aligné dans la direction x. Le calcul est réalisé sur une tranche d’envergure Ly, = 10 mm
en appliquant des conditions de périodicité, et seules des rafales paralleles sont considérées lors de
la génération du sillage. Ces rafales correspondent & des fréquences comprises entre fp,;, = 300
et fmaz = 5000 Hz avec un pas fréquentiel Af = 100 Hz. Comme présenté au paragraphe
4.1.2, le modele de turbulence homogene isotrope de von Karman semble tres bien adapté a
la description du sillage turbulent expérimental. C’est donc le spectre a deux nombres d’ondes
restreint aux rafales paralleles ®,,,,(ky,0) décrit en équation (3.14) qui est utilisé pour le calcul
des amplitudes des modes injectés avec Tt = 0.025 et A = 6 mm. Le maillage réalisé a une
étendue comparable & celui utilisé pour la plaque plane au chapitre 3 (voir tableau 4.2). Une
coupe en envergure du maillage réalisé est présentée sur la figure 4.12, permettant d’observer la
topologie de maillage retenue. Un domaine en O est tout d’abord réalisé autour du profil, puis la
topologie évolue vers un maillage en H en s’éloignant du profil. La taille de maille minimale est
choisie afin de discrétiser correctement les courbures de bord d’attaque et de borde fuite visibles
sur les agrandissements de la figure 4.12. Pour ce profil, ¢’est le bord de fuite arrondi qui se
révele pénalisant, ainsi la taille de plus petite maille est Ay, = 6 x 1075 m. La taille de maille
maximale dans les plans (z,z) est choisie afin d’assurer 10 points par longueur d’onde pour
les rafales de fréquence fqq. Le contour du profil est alors discrétisé par N, ,y = 666 points
dans les plans (z, z) et N, = 11 points dans la direction de I’envergure. L’ensemble du maillage
comporte environ 4.15 millions de point. Le pas de temps de calcul At = 1.35 x 1077 s. permet
d’assurer que le critere CFL reste inférieur & 1. Chaque période du sillage injecté T,, = 1/Af
représente environ N7, = 74000 itérations de calcul. Les parametres du calculs sont résumés
dans le tableau 4.2.

Nz, N, Etendue en z (m) Etendueeny (m) Etendueen z (m)
~ 377000 11 —-0.114<zx<0.3 -0.005<y <0.005 —-0.2<2<0.3
Amin (m) Ama:): (m) At (S) fma:z: (HZ) Af (HZ) Tw/At
6x107° 12x107° 1.35x10°" 5000 100 74075

Tab. 4.2: Parametres du calcul sur le profil de référence en écoulement uniforme.

Le calcul est lancé en parallele sur 256 processeurs, et chaque période T, représente un peu
moins de 20 heures de calculs. A l'instant initial, le champ de fluctuation de vitesse synthétique
est initialisé dans I’ensemble du domaine. Les résultats convergent vers une solution périodique a
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Fig. 4.12: Profil de référence en écoulement uniforme. Vue d’ensemble du maillage utilisé et
agrandissements sur les régions du bord d’attaque et du bord de fuite.

partir de la deuxieme période de calcul (en une période, le champ de vitesse est convecté sur une
distance d’environ 4 cordes). Les données instationnaires sont extraites a la paroi du profil ainsi
que sur une surface entourant le profil a environ 0.5¢. Ces surfaces sont observables sur les champs
instantanés de fluctuation de vitesse normale et de pression présentés sur la figure 4.13 pour un
plan de coupe en envergure. Le champ de pression rayonné conserve un caractere dipolaire, en
revanche celui-ci n’est plus symétrique entre l'intrados et 'extrados puisque le profil n’est pas
symétrique.

La valeur efficace de la fluctuation de pression est présentée, pour une coupe en envergure ainsi
que sur 'intégralité de la surface du profil considérée dans le calcul, sur la figure 4.14. La solution
d’Amiet pour une plaque plane est aussi tracée sur la figure 4.14(a). De maniére similaire au
cas de plaque plane traité au chapitre 3, les distributions de pression efficace montrent toujours
une forte concentration d’énergie dans la région du bord d’attaque. L’asymétrie visible sur le
champ de pression instantané (figure 4.13(b)) est aussi observable sur le pic de pression au bord
d’attaque. On remarque notamment qu’en raison de la géométrie quasiment plane du profil a
I'intrados, la pression efficace est tres similaire au résultat d’Amiet sur cette face du profil. En
revanche a l'extrados, le pic de pression est plus étalé le long de la corde. Etant donné que le
maillage ne possede pas de point singulier au bord de fuite pour ce profil, les pics de pressions
observables dans cette région pour les calculs réalisés sur une plaque plane n’apparaissent pas.
Les densités spectrales de puissances de la pression pour des points d’observations correspondant
aux points de mesures expérimentaux (& R = 1.2 m au dessus du profil) sont présentées sur la
figure 4.15. Les résultats sont tracés pour les méthodes de FWH en surfaces solide et poreuse. Ils
sont comparés a la fois aux données expérimentales, et au résultats issus du modele d’Amiet pour
une plaque plane. Comme pour le calcul réalisé sur la plaque plane, les deux méthodes intégrales
fournissent des résultats relativement similaires, avec des niveaux légerement plus élevés pour la
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(a) (b)

Fig. 4.13: Profil de référence en écoulement uniforme. (a) Champ instantané de la fluctuation
de vitesse normale, niveaux entre 0.3 m/s. (b) Champ instantané de la fluctuation de pression,
niveaux entre £1 Pa.
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Fig. 4.14: Profil de référence en écoulement uniforme. (a) Pression pariétale efficace dans un plan
de coupe, (—) résultat numérique et (o) solution d’Amiet pour @, (kz,0). (b) Distribution
surfacique de la pression efficace a la paroi, niveaux entre 0 et 12 Pa.

formulation en surface poreuse. Pour ce calcul, les résultats numériques sont tres similaires aux



95

résultats d’Amiet pour presque tous les angles. Des différences plus notables sur les rebonds sont
observées aux angles élevés. Ce résultat est assez peu surprenant compte tenu de I'hypothese de
champ moyen uniforme réalisée pour ce calcul. En effet, si les effets d’un champ moyen réaliste
ne sont pas pris en compte, seule la géométrie du profil differe de ’hypothese de plaque plane
du modele d’Amiet. Ainsi I’épaisseur du profil semble avoir pour effet principal de réduire le
rayonnement vers les angles faibles (notamment 6 = 50°) et de 'accentuer vers les angles élevés.
Cet effet peut se comprendre a partir de la distribution surfacique de la pression efficace sur la
figure 4.14(b). Sur cette figure, on remarque qu’a ’extrados, dans la région du bord d’attaque ou
se concentre 1’énergie, les normales a la paroi sont orientée vers I’amont, favorisant ainsi plus le
rayonnement dans cette direction qu'une plaque plane. Si 'on compare les résultats numériques
aux données expérimentales, deux phénomenes notables sont a remarquer. Tout d’abord, les
spectres numériques (tout comme les résultats d’Amiet) montrent une forte sous-estimation des
niveaux a basses fréquences. Cette sous-estimation peut en partie étre attribuée au bruit de fond
présent lors des mesures, notamment le bruit du jet de la soufflerie pour les vitesses élevées de
I’écoulement comme discuté par Gruber et al.’®® Pour U, = 60 m/s, ce bruit de fond semble
dominer le rayonnement acoustique total jusqu’a environ 1 kHz. A I'inverse, pour les fréquences
supérieures a 2 kHz, les résultats numériques et analytiques tendent a sous-estimer la pente de
décroissance des spectres en fréquence. Comme discuté dans la section 4.4, cet effet est lié a
I’hypotheése d’écoulement uniforme dans ce calcul. La prise en compte d’un écoulement réaliste
autour du profil permet de mieux capter cette pente.

Enfin, la figure 4.16 présente les OASPL calculés & R = 1.2 m autour du profil, par comparaison
aux résultats expérimentaux et analytiques. Ces OASPL sont calculés en intégrant les spectres
entre 1 et 5 kHz afin de s’affranchir du bruit de fond expérimental, qui entrainerait une sous-
estimation systématique des résultats expérimentaux par le calcul numérique. A nouveau, on
observe des niveaux légérement plus élevés pour le calcul FWH poreux que pour la surface
solide. Les résultats numériques sont tracés sur une plage angulaire légerement plus étendue
que les données expérimentales, afin de mettre en évidence 'effet de la géométrie du profil sur
lorientation du rayonnement acoustique, par comparaison au résultat d’Amiet. En effet, les
OASPL montrent bien que le rayonnement du profil est moins intense vers ’aval, mais qu’il est
significativement plus élevé que la solution d’Amiet vers ’amont. Par ailleurs, cet effet est aussi
trés bien visible sur les données expérimentales par comparaison au résultat d’Amiet. Malgré
les différences observées sur les DSP, les OASPL issues du calcul numérique présentent un bon
accord avec les résultats expérimentaux.

D’un point de vue global, les résultats numériques issus de ce calcul présentent un accord plutot
satisfaisant avec les données expérimentales. La proximité des résultats avec la solution d’Amiet
est cohérente au regard de 'hypothese d’écoulement uniforme, et les effets de la géométrie épaisse
du profil sur 'orientation du rayonnement sont bien captés par le calcul. Les écarts observés sur
la pente de décroissance des spectres en fréquence sont attribués a ’absence de prise en compte
des gradients de vitesse autour du profil, comme discuté en section 4.4. Néanmoins, I’hypothese
d’écoulement uniforme permet de ne considérer qu’'un domaine de calcul restreint autour du
profil, et fournit une solution libre de toute perturbation hydrodynamique pouvant polluer la
réponse du profil.

4.3 Simulation numérique sur le profil traité en écoulement uni-
forme

Un calcul est maintenant réalisé sur le profil LE2S, de corde moyenne ¢ = 0.15 m et dont
les parametres de la dentelure sont : Ay = 10 mm et Ay = 10 mm. A nouveau 1’écoulement
moyen considéré est en tout point uniforme avec Uy, = 60 m/s. Seules les rafales paralleles
sont considérées lors de la génération du champ de fluctuation de vitesse incident. Ces rafales
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Fig. 4.15: Profil de référence en écoulement uniforme. DSP de pression & R = 1.2 m. (——) FWH
solide, (——) FWH poreux, (= = =) solution d’Amiet pour ®,(kz,0) et (=) résultats expéri-
mentaux.

sont les principales contributrices sur toute la plage de fréquence pour un profil possédant un
bord d’attaque droit. En revanche, les variations sinusoidales du bord d’attaque du profil LE2S
modifient cette observation, notamment a hautes fréquences, comme il est discuté dans le pa-
ragraphe 4.1.1 (figure 4.3(b)). Ainsi, pour les hautes fréquences, les rafales paralleles sont de
plus en plus filtrées par le profil, et ce sont des rafales de plus en plus obliques qui deviennent
contributives. On peut alors s’attendre a ce que cette absence des rafales obliques dans le cal-
cul numérique mene a une sous-estimation du bruit rayonné par le profil a hautes fréquences.
Le maillage réalisé pour ce profil est tres similaire a celui utilisé pour le calcul sur le profil de
référence dans la section précédente, tant au niveau de la topologie des blocs de maillage que
de I'étendue du domaine autour du profil. L’envergure considérée dans ce maillage est la aussi
Lgirm = 10 mm, ce qui correspond a une longueur d’onde de la dentelure. La principale différence
réside dans la discrétisation en envergure. En effet, afin de bien capturer les effets de la géométrie
sinusoidale, la tranche en envergure est discrétisée par N, = 41 points répartis uniformément
(et donc Ay = 2.5 x 10~* m), hormis dans la région du bord d’attaque pour laquelle les points
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Fig. 4.16: Profil de référence en écoulement uniforme. Directivité du champ acoustique a R = 1.2
m entre 1 et 5 kHz. (——) FWH solide, (——) FWH poreux, (= ==) solution d’Amiet pour
Doy (kz,0) et (A) résultats expérimentaux.

sont légerement plus concentrés a la base et au sommet de la dentelure. Un agrandissement
du maillage a la surface du profil LE2S dans la région du bord d’attaque est présenté sur la
figure 4.17. Le maillage ainsi réalisé pour ce calcul comporte environ 12.8 millions de points. La
taille de maille minimale A,,;,, imposée a la paroi du profil (au bord de fuite) est identique a celle
définie pour le profil de référence. Cependant, les mailles générées par le mailleur dans la région
du bord d’attaque présentent des taux de déformation élevés, et afin de respecter le critere CFL,
le pas de temps doit étre abaissé (par rapport au profil de référence) jusqu’a At ~ 5.08 x 1075
s. Les parametres du sillage injecté étant identiques a ceux du calcul sur le profil de référence,
une période de calcul Ty, = 1/Af représente 196800 itérations de calcul. Les parametres de ce
maillages sont résumés dans le tableau 4.3.

Fig. 4.17: Profil LE2S en écoulement uniforme. Agrandissement du maillage utilisé sur la région
du bord d’attaque.

Ce calcul est lui aussi réalisé sur 256 processeurs, et le temps de calcul d’une période T, est de
I’ordre de 136 heures. A nouveau, les résultats semblent converger a partir de la seconde période
de calcul. Les champs instantanés de fluctuation de vitesse normale et de pression sont présentés
sur la figure 4.18. Quelques iso-surfaces sont tracées pour la fluctuation de pression afin de



98

Nig,2) N, Etendue en z (m) Etendueeny (m) Etendueen z (m)
~ 312000 41 —-0.114<zx<03 —-0.006<y<0.006 —-02<2<0.3
Amin (m) Amaav (m) At (S) fmax (HZ) Af (HZ) Tw/At
6x107° 1.2x1077 5.08x10°° 5000 100 196800

Tab. 4.3: Parametres du calcul sur le profil LE2S en écoulement uniforme.

mettre en évidence les fluctuations du champ de pression en envergure. Les surfaces d’extraction
instationnaire sont aussi représentées sur cette figure. Le champ acoustique rayonné possede
toujours un caractere dipolaire, mais le traitement de bord d’attaque modifie son développement
dans la direction de I’envergure, le rendant ainsi tridimensionnel (contrairement au rayonnement
observé pour le profil de référence qui ne présente aucune évolution en envergure).

(a) (b)

Fig. 4.18: Profil LE2S en écoulement uniforme. (a) Champ instantané de la fluctuation de vitesse
normale, niveaux entre 0.3 m/s. (b) Champ instantané de la fluctuation de pression, niveaux
entre +1 Pa.

La valeur efficace de la fluctuation de pression a la paroi est présentée pour des coupes a la
base, au milieu et au sommet de la dentelure sur la figure 4.19(a). La figure 4.19(b) présente
la distribution surfacique de cette pression efficace sur l'intégralité du profil considérée dans le
calcul. Sur les coupes, on observe que le pic de pression au bord d’attaque est tres intense a la
base de la dentelure. En revanche pour les deux autres positions, ce pic est fortement atténué
par le traitement de bord d’attaque. Au dela de x = 0.15¢, le traitement n’a plus d’effet sur
la distribution de pression, et les résultats sont similaires & ceux du profil de référence. Cette
concentration de ’énergie vers la base de la dentelure est tres bien observable sur la figure 4.19(b),
par comparaison au résultats obtenus sur le profil de référence (figure 4.14(b)). Elle s’explique
par le fait que les rafales paralleles injectées sont plus ou moins filtrées par le profil en fonction
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de l'inclinaison locale du bord d’attaque. Cette modification de la répartition de 1’énergie et les
fortes réductions de I'intensité des sources sur une grande partie de la dentelure laissent, en effet,
envisager une diminution de I’émission acoustique du profil traité.
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Fig. 4.19: Profil LE2S en écoulement uniforme. (a) Pression pariétale efficace (——) a la base,
(—) au milieu, (—) au sommet de la dentelure et (= ==) pour le profil de référence. (b)
Distribution surfacique de la pression efficace a la paroi, niveaux entre 0 et 12 Pa.

La figure 4.20 présente les densités spectrales de puissance de la pression, calculées aux points
de mesures expérimentaux, a partir des méthodes de FWH solide et poreuse. Pour les basses
fréquences, une sous-estimation des niveaux des spectres similaire a celle observée pour le profil
de référence est visible. A nouveau, celle-ci s’explique partiellement par la présence d’un bruit
de jet dominant les basses fréquences pour les mesures expérimentales. Pour les fréquences supé-
rieures a 2 kHz, les spectres numériques semblent 1& aussi sous-estimer la pente de décroissance
en fréquence des spectres. Tout comme pour le calcul réalisé sur le profil de référence, cet effet
est imputable & la considération d’un écoulement uniforme autour du profil, comme il est discuté
dans la section 4.4. Toutefois, a la différence des résultats présentés pour le profil de référence,
on observe une chute des résultats numériques pour des fréquences supérieures a environ 3.5 kHz
(bien que des rebonds soit observables pour les angles § = 50° et 70°). Les prédictions numériques
deviennent méme inférieures aux résultats expérimentaux au-dela de 4 kHz. Comme évoqué au
début de cette section, les rafales paralleles sont de plus en plus filtrées par le traitement de bord
d’attaque a hautes fréquences. De plus, les rafales obliques qui deviennent contributives ne sont
pas injectées dans ce calcul, expliquant ainsi cette diminution des spectres numériques.

Sur la figure 4.21, les OASPL calculés entre 1 et 5 kHz pour le profil LE2S & R = 1.2m sont com-
parés aux résultats expérimentaux. Malgré les sous-estimations et surestimations observées sur
les spectres en fréquences (figure 4.20), les niveaux intégrés issus du calcul numérique présentent
un bon accord avec les données mesurées.

Les calculs numériques réalisés en supposant un écoulement uniforme fournissent des résultats
présentant un accord relativement satisfaisant avec les mesures, bien que ces hypotheses sur
I’écoulement aient des effets notables sur la décroissance des spectres. En plus des comparaisons
directes entre les résultats numériques et les mesures réalisées dans les sections 4.2 et 4.3, il
est intéressant de comparer les réductions sonores relatives, obtenues numériquement et expéri-
mentalement. Cette comparaison est présentée sur la figure 4.22, sur laquelle sont représentées
les réductions de la puissance acoustique obtenues expérimentalement et au travers des deux
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Fig. 4.20: Profil LE2S en écoulement uniforme. DSP de pression & R = 1.2 m. (——) FWH
solide, (——) FWH poreux et (=) résultats expérimentaux.

calculs numériques réalisés, en fonction de la fréquence. On remarque que les réductions de bruit
rayonné liées a I'utilisation du traitement de bord d’attaque sont bien retrouvées numérique-
ment jusqu’a environ 3.5 kHz. Au dela, pour les raisons évoquées précédemment quant a la
non-prise en compte des rafales obliques, le calcul numérique prédit des réductions de plus en
plus importantes, alors que celles-ci sont relativement stables expérimentalement.

4.4 Prise en compte d’un écoulement réaliste autour du profil
de référence

Un nouveau calcul est réalisé sur le profil de référence en imposant un écoulement moyen issu d’un
calcul RANS en champ libre, réalisé par le CERFACS,*? au lieu de écoulement uniforme supposé
en section 4.2. Une premiere tentative de calcul a été réalisée en interpolant I’écoulement RANS
sur le maillage utilisé dans la section 4.2. A la paroi du profil, la couche limite issue du calcul
RANS est tres peu épaisse par comparaison aux tailles de mailles présentes sur le maillage Euler.
Par conséquent les gradients de vitesses a la paroi sont trop importants et déstabilisent le calcul
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Fig. 4.21: Profil LE2S en écoulement uniforme. Directivité du champ acoustique a R = 1.2 m
entre 1 et 5 kHz. (——) FWH solide, (——) FWH poreux et (A) résultats expérimentaux.

trés rapidement. Pour pallier a cette difficulté, I’écoulement interpolé est laissé glissant et les
gradients sont atténués en dupliquant les valeurs de I’écoulement moyen sur les premieres rangées
de points autour du profil. Cette méthode permet bien d’éviter 'apparition d’instabilités a la
paroi, en revanche 1’écoulement interpolé présente des gradients de vitesse, ainsi que des vitesses
rentrantes, a proximité des frontieres du domaine. Ces vitesses rentrantes sont incompatibles
avec la condition aux limites de sortie de Tam. Des instabilités numériques apparaissent alors
aux frontieres du domaine, et le calcul finit par diverger. Pour réaliser ce calcul, le maillage
considéré jusqu’alors a alors été étendu dans la direction de la corde, ainsi que dans la direction
normale a la corde, jusqu’a une distance ou I’écoulement moyen est quasiment uniforme. Ce
nouveau maillage s’étend alors autour du profil & une région —1.5¢ < z < 2.5c et —3¢ < z < 3c.
Les caractéristiques de ce nouveau maillage sont résumées dans le tableau 4.4. Les éventuelles
vitesses rentrantes (tres faibles) encore présentes aux frontieres sont ramenées artificiellement a
zéro. Sur la frontiere amont, I’écoulement est ramené a une valeur uniforme sur toute la hauteur
de la frontiere pour assurer I’homogénéité du sillage modélisé et injecté dans les points fantomes.
Notons que la vitesse de convection Uy, = 57.4 m/s ainsi obtenue est légerement inférieure a
la vitesse considérée pour les calculs en écoulement uniforme. Enfin, a proximité de la frontiere
aval, le déficit de vitesse dans le sillage du profil est progressivement lissé afin d’éviter la présence
de couches de cisaillement dans la condition de Tam. La norme du champ de vitesse moyenne
ainsi interpolée sur le maillage est présentée sur la figure 4.23. L’étendue de ce nouveau maillage
permet par ailleurs de définir une surface poreuse d’extraction instationnaire dans une région
ou I’écoulement est quasiment uniforme, afin de satisfaire plus fidelement les hypothéses de la
méthode intégrale de FWH. Cette nouvelle surface, observable sur la figure 4.23 (contour noir)
possede une longueur de 3 cordes dans la direction x et une hauteur de 4 cordes dans la direction
z.

N, N, Etendue en z (m) Etendue en y (m)  Etendue en z (m)
~ 780000 11 —0.225<2x<0.375 —0.005 <y <0.005 —-0.45<2<0.45
Amz‘n (m) Amaa: (m) At (S) fmaa: (HZ) Af (HZ) Tw/At
6x10° 1.2x1077 1.33x 107" 5000 100 75000

Tab. 4.4: Parametres du calcul sur le profil de référence en écoulement RANS.

Le calcul est réalisé en parallele sur 464 processeurs, chaque période de sillage T,, représente
alors environ 32 heures de calcul. Des champs instantanés des fluctuations de vitesse normale
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Fig. 4.22: Profil LE2S en écoulement uniforme. Réduction des niveaux de pression rayonnés
grace au traitement de bord d’attaque. (—) résultats numériques et (=) expérimentaux.

et de pression sont présentés sur la figure 4.24 dans I’ensemble du domaine de calcul, et des
agrandissements autour du profil sont présentés sur la figure 4.25. Des différences notables sont
observables sur ces champs par comparaison au calcul réalisé en écoulement uniforme en section
4.2. On peut observer les différences entre les vitesses de convection a 'intrados et a 'extrados
grace au décalage visible sur les fronts des fluctuations de vitesse normale entre les deux faces.
Notons aussi I'apparition de modes de vorticité a la paroi, qui sont convectés le long du profil
puis en aval de celui-ci. La formation de ces modes est due au passage du champ de vitesse
synthétique dans la région fortement cisaillée & proximité de la paroi. La zone de forte dissipation
du champ de vitesse visible sur la figure 4.24(a) dans une région adjacente a la frontiere aval
est due a l'installation d’une zone éponge, permettant la dissipation des modes de vorticités
convectés en aval avant qu’ils n’atteignent la frontiere. Les fluctuations de pression induites par
I’apparition de ces modes de vorticité a la paroi et dans le sillage du profil sont observables sur
la figure 4.24(b). Lorsque ces modes convectés passent dans la région du bord de fuite, ils sont
diffractés et induisent des fluctuations de pression importantes. Les effets de ces fluctuations sur
le rayonnement acoustique du profil est discuté plus loin.
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Fig. 4.23: Profil de référence en écoulement RANS. Norme de la vitesse moyenne dans le domaine
de calcul, niveaux entre 0 et 70 m/s.

La valeur efficace de la fluctuation de pression est présentée pour une coupe en envergure ainsi
que sur l'intégralité de la surface considérée dans le calcul sur la figure 4.26. Les résultats de ce
calcul sont comparés a ceux obtenus lors du calcul réalisé en écoulement uniforme. La distribution
de pression pariétale est fortement modifiée par 'utilisation de 1’écoulement RANS. En effet,
d’une part le pic de bord d’attaque est amplifié du coté de 'intrados et amoindri du coté de
I’extrados. De plus, alors que la pression efficace restait faible sur le reste du profil et tendait
vers 0 au bord de fuite, on observe maintenant de forts pics de pression autour de z/c = 0.8 et
au bord de fuite. Ces pics sont la conséquence de ’apparition des modes de vorticité visibles sur
la figure 4.25, convectés le long du profil, et diffractés au bord de fuite.

Les densités spectrales de puissance de la pression calculées avec Af = 100 Hz pour le point
de mesure situé a 6 = 90°, ainsi que les OASPL intégrées entre 1 et 5 kHz sont présentées sur
la figure 4.27. La premiere observation que l'on peut réaliser sur les résultats numériques du
calcul en écoulement RANS est que les spectres acoustiques fluctuent de maniere importante,
ce qui n’était pas le cas en écoulement uniforme. Malgré ces fluctuations, on peut tout de
méme remarquer que les spectres résultants de ce calcul prédisent une pente de décroissance
en fréquence qui semble en bien meilleur accord avec les données expérimentales que le spectre
obtenu en écoulement uniforme. Cette accentuation de la pente semble assez similaire entre
les résultats issus des méthodes de FWH solide et poreuse. On peut alors supposer qu’elle ne
résulte pas majoritairement des effets de réfraction des ondes acoustiques par 1’écoulement moyen
(qui ne sont pas pris en compte par la méthode de FWH solide), mais plutét de la distorsion
du sillage incident par les gradients de vitesse a proximité de la paroi. Cette supposition est
discutée plus bas. On note, en revanche, une sous-estimation des niveaux sur ces spectres, qui a
pour conséquence directe d’entrainer une sous-estimation des niveaux intégrés présentés sur la
figure 4.27(b). L’aspect de la directivité est malgré tout bien retrouvé par le calcul numérique
et la sous-estimation est relativement réguliere sur I’ensemble de ’arc de mesure.



104

z Z
YX YX

(a) (b)

Fig. 4.24: Profil de référence en écoulement RANS. (@) Champ instantané de la fluctuation de
vitesse normale, niveaux entre +0.3 m/s. (b) Champ instantané de la fluctuation de pression,
niveaux entre +1 Pa.
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Fig. 4.25: Profil de référence en écoulement RANS. (a) Champ instantané de la fluctuation de
vitesse normale autour du profil, niveaux entre 0.3 m/s. (b) Champ instantané de la fluctuation
de pression autour du profil, niveaux entre +4 Pa.

Afin de permettre une meilleure comparaison entre les résultats numériques et expérimentaux,
les densités spectrales de puissances sont moyennées sur un pas fréquentiel Af = 300 Hz. Les
résultats sont présentés sur la figure 4.28 pour des angles entre 6§ = 50° et 130°. On observe bien,
pour I'ensemble des angles considérés, une accentuation importante de la pente de décroissance en
fréquence par comparaison au résultats issus du calcul en écoulement uniforme. Les pentes ainsi
prédites sont en bien meilleur accord avec les résultats expérimentaux. A nouveau, on constate
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Fig. 4.26: Profil de référence en écoulement RANS. (a) Pression pariétale efficace pour les calculs
(—) en écoulement RANS et (= = =) en écoulement uniforme. (b) Distribution surfacique de la
pression efficace a la paroi, niveaux entre 0 et 12 Pa.

une sous-estimation quasi-constante des données mesurées. Comme mentionné précédemment,
cette accentuation de la pente en fréquence est observables pour les deux méthodes de FWH,
tendant & indiquer qu’elle résulte principalement de la modification du champ de vitesse incident
lorqu’il traverse 1’écoulement moyen cisaillé a proximité de la paroi. Les spectres du champ de
vitesse fluctuante, observés lors de ce calcul sur des points amonts alignés avec le bord d’attaque,
ne semblent pas altérés jusqu’a une distance proche du profil (& z = —¢/5 le spectre de von
Karman est toujours conservé). En revanche les modifications importantes subies par le champ
de vitesse a des distances tres proches de la paroi rendent difficiles les comparaisons avec le
calcul en écoulement uniforme. Pour cette raison, ce sont les réponses du profil issues des deux
calculs qui sont comparées, en observant les densités spectrales de puissance des fluctuations
de pression pariétales pour des points situés dans la région du bord d’attaque. Celles-ci sont
présentées sur la figure 4.29 pour six points (3 sur l'intrados et 3 sur l'extrados). On observe
bien que la réponse du profil est tres influencée par I’écoulement moyen RANS. [’accentuation
de la décroissance en fréquence est visible sur tous les points observés, et elle est plus importante
sur 'extrados que sur lintrados. Sur le champ de vitesse moyenne (figure 4.23), on remarque
que les points a Iextrados sont situés dans une région ou la vitesse moyenne est assez faible.
On observe 'effet de cette zone de ralentissement sur les fronts de fluctuation de vitesse sur la
figure 4.24(a). Les fronts de vitesse sont plus distordus a l'extrados qu’a l'intrados, ce qui peut
expliquer 'accentuation plus importante de la pente des spectres de ce coté.

Enfin, leffet des fluctuations de pression importantes dans la région du bord de fuite (figure 4.26),
dues a ’apparition et la convection des modes de vorticité le long de la paroi est ici discuté. Pour
ce faire, le calcul FWH en surface solide est a nouveau réalisé, en retirant la région du bord de
fuite de la surface d’intégration (environ 20% de la corde). La DSP de pression ainsi calculée
pour # = 90° est comparée au résultat considérant le profil complet, ainsi qu’aux données
expérimentales sur la figure 4.30. On remarque que cette région du bord de fuite n’a qu’une
influence modérée sur le rayonnement acoustique. En effet, hormis le 1éger rebond autour de
3 kHz qui semble mieux capturé par 'intégration sur le profil complet, les deux résultats sont
assez similaires sur la plage de fréquences considérées dans la génération du sillage synthétique
(fmaz = 5 kHz). En revanche, il semble que la région du bord de fuite contribue & 'augmentation
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Fig. 4.27: Profil de référence en écoulement RANS. (a) DSP de pression & 6 = 90° et (b)

Directivité du champ acoustique entre 1 et 5 kHz & R = 1.2 m. (——) FWH solide, (——) FWH
poreux, (= = =) résultats en écoulement uniforme et (=) résultats expérimentaux.

25

des niveaux pour des fréquences supérieures a 5 kHz, qui ne sont pas injectées dans le calcul. Cet
effet du bord de fuite ne peut pas étre interprété comme du bruit de bord de fuite a proprement
parler, puisque les mécanismes responsables du bruit de bord de fuite (notamment la couche
limite turbulente) ne peuvent pas étre modélisés par les équations d’Euler. Cette contribution
haute fréquence est probablement due & la diffraction des modes hydrodynamiques par le bord
de fuite lorqu’ils sont convectés.

4.5 Conclusion du chapitre

La méthode numérique développée lors de cette these a été appliquée avec succes a des géo-
métries de profil réalistes, et notamment a un profil disposant d’un traitement tridimensionnel
de bord d’attaque. Les calculs ont été réalisés dans un premier temps en supposant un écou-
lement completement uniforme autour des profils, ce qui a pour conséquence d’entrainer une
sous-estimation de la décroissance des spectres en fréquence. En revanche, cette simplification
permet de réaliser une estimation relative de 'effet d’un traitement de bord d’attaque sur le
bruit rayonné par le profil. Les réductions sonores obtenues numériquement sont en bon accord
avec les résultats expérimentaux pour des fréquences jusqu’a environ 3.5 kHz. Au dela, les calculs
numériques réalisés surestiment ’effet du traitement de bord d’attaque en raison de la non-prise
en compte des rafales obliques (qui deviennent contributives alors que les rafales paralleles de-
viennent coupées) dans le sillage synthétisé. Notons aussi que ’hypothese d’écoulement uniforme
permet aussi de restreindre 1’étendue du domaine de calcul numérique autour des profils et ainsi
de réduire le cott de calcul associé. Les effets de la prise en compte d’un écoulement réaliste ont
aussi été étudiés en réalisant un nouveau calcul sur le profil de référence avec un champ moyen
issu d’un calcul RANS. Les résultats de ce calcul indiquent que la prise en compte des gradients
de vitesse a proximité de la paroi du profil entraine une modification significative de la réponse
du profil, et permet ainsi une meilleure appréciation de ’évolution des spectres en fréquences.
Ceci semble 1ié a la distorsion du sillage synthétique incident lorsqu’il traverse les couches de
cisaillement présentes a la paroi du profil. En revanche, la similarité entre les résultats des mé-
thodes de FWH solide et poreuse semble indiquer que les gradients du champ moyen influent
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Fig. 4.28: Profil traité en écoulement uniforme. DSP de pression moyennées a R = 1.2 m.
(——) FWH solide, (——) FWH poreux, (= = =) résultats en écoulement uniforme et (——) ré-

sultats expérimentaux.

peu sur la propagation acoustique.

La méthode numérique n’a été appliquée jusqu’alors que sur des configurations de profils isolés.
Dans le chapitre suivant, elle est adaptée et appliquée a des configurations de grilles d’aubes en
conduits annulaires. Apres une étape de validation sur des cas harmoniques issus d’un bench-
mark CAA, des premiéres applications large-bande sont réalisées sur deux configurations étudiées
respectivement au LMFA et & la NASA sur le banc SDT.



108

e B B

90 E

DSP (dB/Hz)

500

1 1 1
3000 4000 5000

f(Hz)

! !
1000 2000

%5 T T T T

90F e

DSP (dB/Hz)

55 E

P TR BRI S
2000 3000 4000

f(Hz)

(a) z =0.01c

PR B
1000

e e e e A e e

DSP (dB/Hz)

40

30‘00
f(Hz)

!
1000 2000

!
4000

5000

85 T T T T

DSP (dB/Hz)

40k~

T TSI
2000 3000
f(Hz)

(b) = = 0.05¢

T ——
1000

-
4000

DSP (dB/Hz)

DSP (dB/Hz)

85—

400

| 3
4000 5000

30‘00
f(Hz)

! !
1000 2000

85

80

45F

4oL~

P TR EATRR I S
2000 3000 4000

f(Hz)

(¢) x =0.1c

-
1000

Fig. 4.29: Prise en compte d’'un écoulement réaliste. DSP de pression pour des points situés

sur le profil : (en haut) sur l'extrados et (en bas) sur 'intrados. (

(=) écoulement RANS.

60

55

50

45

40

35

DSP (dB/Hz)

30

25

20

15

1000 2000 3000

f(Hz)

4000

5000

) Ecoulement uniforme et

Fig. 4.30: Profil de référence en écoulement RANS. DSP de pression & R = 1.2 m et § = 90°.

(——) FWH solide sur profil complet, (——) FWH solide sans la région du bord de fuite et (

résultats expérimentaux.

)



Chapitre 5

Extension aux configurations de
grilles d’aubes en conduits annulaires

La méthode numérique développée dans cette these a été jusqu’ici appliquée a des configurations
de profils isolés. Elle a permis d’estimer le rayonnement acoustique d’un profil épais en mettant
en évidence, notamment, les effets de la prise en compte d’un écoulement réaliste autour du profil.
Cette méthode a aussi permis d’évaluer I'effet d’un traitement de bord d’attaque sinusoidal sur
le rayonnement du profil, pour une gamme de fréquences sur laquelle la restriction a des rafales
paralleles est valide. Dans ce dernier chapitre, des premieres applications a des grilles d’aubes
annulaires en conduit sont proposées. La géométrie annulaire de ces configurations nécessite une
adaptation de la description du champ de vitesse incident présentée au chapitre 3, afin de générer
des fluctuations de vitesse prenant en compte les coordonnées cylindriques locales des aubes sans
créer de sources de bruit artificielles. La premiere partie de ce chapitre présente la validation de
la méthode sur des cas harmoniques de rafales cylindriques, dans le cadre d’un benchmark CAA
proposé par Namba & Schulten.!'® Une bréve analyse des effets de 1'utilisation des équations
d’Euler non-linéarisées avec le modele de champ de vitesse incident en coordonnées cylindriques
montre qu’il est préférable de résoudre les équations linéarisées afin d’éviter I'introduction de
fluctuations de pression additionnelles propres au sillage. Suite a cela, des calculs de validation
sont effectués sur les configurations du benchmark, et les résultats numériques directs sont
comparés aux solutions analytiques via une description modale du champ acoustique dans le
conduit. La seconde partie du chapitre s’intéresse a des cas large bande. La premiére configuration
traitée est celle d'une grille d’aubes testée dans la soufflerie du LMFA.'?? Le stator considéré
est une grille de plaques planes non-calées, placée dans un écoulement uniforme axial en aval
d’une grille de turbulence. Une seconde application, plus réaliste, est mise en oeuvre sur une
grille annulaire de plaques planes calées et 1égerement vrillées, non chargées, et placées dans un
écoulement moyen tournant.

5.1 Validation de la méthode numérique sur des cas de calcul
issus d’'un benchmark CAA

Dans ce chapitre, les configurations traitées étant annulaires, il est naturel d’utiliser les coordon-
nées cylindriques (1, 0, z) telles que représentées sur la figure 5.1 avec OF dans I’axe du conduit.
Les champs de vitesse sont donc eux aussi décrits dans ce repere. On peut alors remarquer que
si le sillage incident posséde une composante u,. non nulle au voisinage des parois du conduit,
cette composante va interagir avec ces parois et ainsi générer du bruit parasite. Cette source
additionnelle peut alors polluer, voire masquer le bruit d’interaction sillage-grille d’aube. 11 est
alors nécessaire de s’assurer que la description du champ de fluctuations de vitesse injectée assure
une composante radiale nulle dans les régions de paroi du conduit.
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Fig. 5.1: Coordonnées cylindriques utilisées pour les géométries annulaires.

Un repere (&,7n,r) lié aux aubes est aussi introduit plus loin (voir figure 5.36). La direction ¢
est alignée avec la corde et la direction 1 est normale a la corde. Ce repere est utile pour les
cas en écoulement tournant ou les aubes sont calées. Dans le cas ou les aubes ne présentent
aucun calage, seul le repere cylindrique est utilisé. Le cas de benchmark CAA proposé par
Namba & Schulten!!? g’intéresse & I'interaction entre un sillage harmonique de rotor et une
grille d’aubes annulaire composée de plaques planes sans calage, placée dans un écoulement
axial uniforme. Des résultats de référence issus des méthodes analytiques de surface portante
développées par Namba et al.l% 1% et Schulten!3"13® sont fournis. Ces cas de benchmark ont
notamment été utilisés par Atassi et al.’ pour la validation de leur méthode numérique basée
sur les équations d’Euler linéarisées dans le domaine fréquentiel. Dans le domaine temporel, ces
cas de benchmark ont été assez peu étudiés jusqu’a maintenant, notamment en raison des cotits
de calculs tridimensionnels. Récemment, on peut tout de méme citer Sescu et al.'** et Hixon
et al.”" qui utilisent ces configurations afin de valider I'utilisation du code BASS associé & des
conditions aux limites basées sur les caractéristiques, développées spécialement pour ce type de
problemes.

Pour ces cas de benchmark, le champ de fluctuations de vitesse est défini de la maniére suivante :

ul.(r,0,z,t) =0
uy(r, 0, z,t) = Acos(kyz + mgd + ky(r — rp,) — wt) (5.1)

—m
ul(r,0,x,t) = gulg(r,ﬁ,x,t)
rk,

ou A est 'amplitude de la rafale et rj, le rayon au moyeu du conduit. m, est 'ordre azimutal
de la rafale, qui doit étre entier afin d’assurer que la rafale est 27 périodique. La pulsation w
est reliée au nombre d’onde axial k, en supposant que la rafale est simplement convectée par
I'écoulement moyen axial (u = (0,0,Ux)); ainsi w = k;Us. Enfin &, est défini tel que :

2mq

ky = 5.2
Tt — Th ( )

avec r; le rayon du conduit au carter, et ¢ un parametre qui permet d’imposer le nombre de
longueurs d’ondes choisi entre le moyeu et le carter, dans la direction radiale. Ce parameétre peut
étre entier ou non. La composante axiale u/, de ce champ de vitesse est définie afin d’assurer
la divergence nulle du champ de vitesse. On peut remarquer une différence entre le champ de
vitesse cylindrique décrit ici et les champ de vitesse cartésiens utilisés pour les cas de profils isolés
aux chapitres 2,3 et 4. En effet, les champs de vitesse cartésiens sont non-seulement a divergence
nulle, mais ils sont aussi solution des équations d’Euler non-linéarisées. En revanche, le champ de
vitesse cylindrique décrit ici n’est pas solution de I’équation de quantité de mouvement radiale
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(voir 'annexe E pour les équations d’Euler en coordonnées cylindriques) car il reste un terme
_ 2 . .
pu'y/r non-nul. Dans le paragraphe suivant, les effets de ce terme sur le champ de fluctuations
de pression sont brievement analysés.

5.1.1 Convection d’une rafale cylindrique a partir des équations d’Euler en
perturbations

Avant d’effectuer les cas du benchmark, un premier cas de validation consistant & convecter une
rafale cylindrique & travers un conduit annulaire, telle que définie par I’équation (5.1), est mis en
place. Le choix de 'ordre azimutal m, de la rafale permet d’envisager de restreindre le domaine
de calcul & un secteur angulaire d’angle 27w /my et d’appliquer des conditions de périodicité
cylindrique. Dans le cas présenté ici, 'ordre azimutal de la rafale est m, = 8; ainsi seul un
secteur angulaire de 45° est considéré pour le domaine de calcul. Le rayon au moyeu du conduit
est 1, = 24/47 ~ 1.91 m et le rayon au carter r; = 2r. L’écoulement moyen est uniforme et
axial & M = 0.5. La rafale convectée a un nombre d’onde axial k; = 6.58 m~! et un nombre
d’onde radial k, correspondant & une valeur ¢ = 1 (une longueur d’onde radiale dans le conduit).
L’amplitude de la rafale est identique & celle retenue pour les cas de benchmark : A = 0.1U.
Notons que cette valeur est relativement élevée, au regard des observations faites au chapitre 2
sur 'apparition d’effets non-linéaires lors de l'interaction avec une plaque plane. Le maillage
congu pour ce cas de validation possede N, = 31 points répartis uniformément dans la direction
radiale (Ar = (ry —r1,)/30), Ny = 51 points dans la direction azimutale (A8 = 27/(8 x 50))
et N, = 51 points dans la direction axiale avec Az = Ar (ce qui assure environ 15 points par
longueur d’onde axiale). Un apergu de ce maillage est proposé sur la figure 5.2.

Fig. 5.2: Convection d’une rafale cylindrique. Maillage utilisé pour le cas test.

Le calcul est effectué dans un premier temps en résolvant les équations d’Euler non-linéarisées
(NLEE). Les champs instantanés des fluctuations de vitesses azimutale et axiale présentés sur
la figure 5.3, pour un instant ¢ ~ 6.57 (avec T' = 27 /w), montrent bien un aspect conforme aux
expressions de 1’équation (5.1). En revanche, dés la premiére itération de calcul, les champs de
vitesse radiale et de pression sur la figure 5.4 montrent ’apparition de fluctuations parasites. Ces
fluctuations sont dues au fait que le champ de vitesse prescrit n’est pas solution de I’équation
de quantité de mouvement radiale. Si I'on laisse le calcul se dérouler, celui-ci ne diverge pas.
L’intensité des fluctuations de vitesse radiale et de pression semble se stabiliser. La figure 5.5
présente les champs de fluctuation de vitesse radiale et de pression a t ~ 6.57, et 1’évolution
temporelle de la fluctuation de pression pour des points situés sur une ligne radiale choisie au



112

centre du domaine de calcul est tracée sur la figure 5.6. On peut remarquer que les fluctuations
de pression qui apparaissent ne sont pas périodiques par rapport a la période de la rafale injectée,
et elles ne sont pas non plus a moyenne nulle. Les amplitudes de ces fluctuations de pression
semblent, de plus, non négligeables par rapport aux amplitudes des fluctuations de pression issues
de l'interaction entre une rafale cylindrique et une plaque plane présentées dans le paragraphe
5.1.2.

z z

(a) (b)

Fig. 5.3: Convection d’une rafale cylindrique. Champs instantanés des fluctuations de vitesse (a)
azimutale (niveaux entre £17 m/s) et (b) axiale (niveaux entre 10 m/s) pour le calcul NLEE
at~6.5T.

(a) (b)

Fig. 5.4: Convection d’une rafale cylindrique. Champs instantanés des fluctuations (a) de vitesse
radiale (niveaux entre £8 x 1073 m/s) et (b) de pression (niveaux entre 1 Pa) pour le calcul
NLEE a t = 1A¢.

Néanmoins, le terme responsable de 'apparition de ces fluctuations non désirées est un terme
non-linéaire (u'z /7). Ainsi, le méme calcul est mené en résolvant cette fois-ci les équations d’Eu-
ler linéarisées (LEE). Les champs de fluctuation de vitesse radiale et de pression a ¢t ~ 6.57" sont
présentés sur la figure 5.7. Les fluctuations observables sur la figure 5.5 ont bien disparu du do-
maine de calcul. Quelques fluctuations de pression subsistent, notamment & proximité des paroi
du conduit. Celles-ci sont imputables aux erreurs numériques du calcul, et une discussion sur la
discrétisation radiale a proximité des parois est proposée plus bas. L’utilisation des équations
linéarisées permet donc de s’affranchir d’une éventuelle pollution du champ acoustique propagé
dans le conduit par des fluctuations parasites, dues a la formulation du champ de vitesse incom-
patible avec les NLEE. Notons que de plus, dans les cas de calculs du benchmark pour lesquels
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(a) (b)

Fig. 5.5: Convection d’une rafale cylindrique. Champs instantanés des fluctuations (a) de vitesse
radiale (niveaux entre £0.5 m/s) et (b) de pression (niveaux entre +50 Pa) pour le calcul NLEE
at~6.5T.
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Fig. 5.6: Convection d’une rafale cylindrique. Evolution temporelle de la fluctuation de pression
dans le calcul NLEE, pour des points situés en x =0, = /2 et (=) r = rp, (—) 7 = T,
(—)r=r.

lamplitude de la rafale est élevée (A = 0.1U), les équations linéarisées permettent de s’af-
franchir d’éventuels effets non-linéaires pouvant perturber la comparaison avec les résultats de
référence, basés sur des méthodes analytiques linéaires. Enfin, dans la majorité des applications
d’interaction rotor-stator, les taux de turbulence considérés restent suffisamment faibles pour
justifier I'utilisation des équations linéarisées.

La figure 5.7 laisse apparaitre des fluctuations de pression parasites a proximité des parois du
conduit. L’effet de la discrétisation radiale dans ces régions est ici étudiée pour le cas d’une rafale
q = 3. Deux maillages similaires a celui utilisé précédemment sont concus, avec N, = 45 points
radiaux. Pour le premier maillage, ces points sont répartis uniformément dans la direction radiale,
et pour le deuxiéme ils sont légérement raffinés au voisinage des parois du conduit. Les résultats
issus des deux calculs sont comparés sur la figure 5.8 a la solution analytique a ¢t = 27, sur une
ligne radiale choisie au centre du domaine de calcul. Les fluctuations de vitesse radiale et de
pression observées pour ces deux configurations sont relativement faibles, par comparaison aux
intensités acoustiques observées lors de l'interaction avec une grille d’aubes dans le paragraphe
suivant. Néanmoins, on remarque tout de méme que le maillage raffiné aux parois permet de
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(a) (b)

Fig. 5.7: Convection d’une rafale cylindrique. Champs instantanés des fluctuations (a) de vitesse
radiale (niveaux entre £0.1 m/s) et (b) de pression (niveaux entre £7.5 Pa) pour le calcul LEE
at~6.5T.

réduire I’amplitude des fluctuations de pression parasites.

1 1 1 1 1

1 1 1 1 1 1 1 1

1 1
0 0.2 0.4 0.6 0.8 0 0.2 0.4 0.6 0.8 ]

(r-r )(rery) (r-r)/(rery)

Fig. 5.8: Convection d’une rafale cylindrique. Comparaisons des fluctuations de vitesse et de
pression sur une ligne radiale au centre du domaine & un instant ¢ = 27". Maillage N, = 45
points (a) espacés régulierement et (b) raffinés aux parois du conduit.

5.1.2 Réalisation des cas du benchmark

La configuration proposée dans ce benchmark est une grille de V' = 24 plaques planes sans
calage, de corde ¢ = 1 m, placées dans un conduit de rayon au moyeu r; = 24/4r et de rayon
au carter ry = 2ry. L’écoulement moyen considéré est uniforme et axial a M = 0.5. Les rafales
considérées ont une amplitude A = 0.1U, un ordre azimutal m, = 16 et un nombre d’onde
axial k; ~ 6.56 m~! (la fréquence correspondante est fy = 177.48 Hz). Dans ce paragraphe,
quatre valeurs du parametre ¢ sont considérées : ¢ = 0, 1, 2 et 3. Le rayonnement acoustique
obtenu par le calcul est comparé aux résultats de référence en termes d’amplitudes modales
issues d’une décomposition modale du champ de pression (proposée par Tyler & Sofrin155), pour
deux sections du conduit situées une corde en amont (z = —c) et une corde en aval (z = 2¢) de
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la grille d’aubes. Les modes acoustiques azimutaux attendus pour une telle configuration sont
d’ordres nB — kV avec B = my et n et k entiers. La présentation du benchmark précise par
ailleurs que le principal mode azimutal passant est le mode fondamental (n = k = 1) m = —8
(le mode m = 16 est aussi passant, mais son amplitude est tres faible par rapport au mode
m = —8). Par ailleurs, pour la fréquence de la rafale considérée, seuls les deux premiers modes
radiaux (n = 1 et 2) sont propagatifs. Néanmoins, les sections d’observations étant proches de la
grille d’aube, les décompositions modales présentées plus bas sont réalisées jusqu’a n = 3. Tous
les phénomenes attendus dans les configurations traitées (vitesses injectées et champ acoustique
générés par l'interaction avec la grille d’aubes) présentent donc une périodicité azimutale multiple
de 27 /8 ; il est alors possible de restreindre le domaine de calcul numérique a un secteur angulaire
correspondant a trois canaux d’aubes et d’appliquer des conditions de périodicité cylindrique. Les
conditions aux limites de Tam (tout comme la majorité des conditions aux limites développées
pour les calculs dans le domaine temporel) ne sont pas particulierement adaptées a la sortie de
modes acoustiques tournants. En effet, ces conditions supposent un rayonnement sphérique a
partir d’un point source (avec une décroissance de la pression en 1/r), ce qui n’est pas le cas
pour le rayonnement en conduit. Il est alors probable que des réflexions numériques apparaissent
aux frontieres amont et aval du domaine. Dans la direction aval, il est possible de limiter ces
éventuelles réflexions en introduisant une zone de déraffinement du maillage, associée a une
zone éponge afin de dissiper les fluctuations acoustiques avant leur impact sur la frontiere aval.
De plus, lors de la décomposition modale du champ acoustique issu du calcul, il est possible
d’utiliser une technique de “wave splitting”35 qui permet de séparer les ondes progressives et
rétrogrades, et ainsi de supprimer les ondes réfléchies. Notons que 'utilisation de la méthode de
“wave splitting” classique nécessite de décomposer la fluctuation de vitesse axiale en plus de la
pression, dans les deux plans ou les données sont extraites.

Le maillage s’étend ainsi dans la direction axiale de x = —4c¢ jusqu’a = = 12¢, et il est raffiné
dans les régions du bord d’attaque et du bord de fuite des plaques avec Az, = ¢/500. La zone
de déraffinement axial débute & x = 3c et le taux de croissance maille a maille est de 1'ordre
de 1.03. Le nombre de points dans cette direction est N, = 370. Dans la direction radiale, le
nombre de points est IV, = 48, et le maillage est légerement raffiné dans les régions du moyeu et
du carter. Enfin, Ny = 181 points sont disposés dans la direction azimutale. Dans cette direction,
le maillage est raffiné au voisinage des parois des aubes. Une vue du maillage est présentée sur la
figure 5.9, et les caractéristiques des calculs effectués sont résumées dans le tableau 5.1. Le pas de
temps est choisi afin d’assurer un critere CFL inférieur a 1. Une période de la rafale correspond
dans notre cas a Ty = 1500A¢, mais le temps de traversée du domaine est de ’ordre de 25000A¢.
Les résultats dans les plans d’extraction semblent converger a partir de t = 60000A¢. Les calculs
sont effectués en parallele sur 120 processeurs, et la durée d’un calcul est de I'ordre de 30 h.

Fig. 5.9: Benchmark CAA. Maillage utilisé pour les cas de validation.
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N, Ny N, Etendueen r (m) Etendue en #  Etendue en z (m)
48 181 370 24/4wm <r<24/2r —7/8<60<7/8 —4d<zx <12
Apin (m) At (s) fo Hz) To/At my q
2x107° ~3.76x10°% 17748 1500 16 0,1,2,3

Tab. 5.1: Parameétres du calcul pour les cas du benchmark CAA.

Les champs instantanés de fluctuation de vitesse azimutale pour les 4 cas traités sont présentés
sur la figure 5.10 dans un plan de coupe longitudinal et dans les deux sections du conduit pour
lesquelles les données sont extraites. Le secteur angulaire considéré dans les calculs est dupliqué
sur l'intégralité de la couronne pour la présentation des résultats. Sur les champs de vitesse, on
peut remarquer 'effet des plaques dans la section aval qui entrainent I’apparition de disconti-
nuités dans les lignes de sillage. La figure 5.11 présente les champs instantanés de fluctuation
de pression. La fluctuation de pression observée dans les sections du conduit montre bien la
présence d’'un mode azimutal d’ordre +8. L’évolution radiale de la pression semble indiquer la
présence de modes radiaux jusqu’a ’ordre n = 2. Notons que le résultat présenté pour le cas
g = 1 est obtenu sans recours a une zone éponge en aval. On observe alors que les lobes de
pression, qui ont des longueurs d’onde axiales importantes, ne sont pas suffisamment dissipés
par la seule zone d’étirement des mailles.

(c) ¢ = 2, niveaux entre £17 m/s (d) ¢ = 3, niveaux entre £17 m/s

Fig. 5.10: Benchmark CAA. Champs instantanés de la fluctuation de vitesse azimutale.
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(¢) ¢ = 2, niveaux entre £500 pa (d) ¢ = 3, niveaux entre 300 Pa

Fig. 5.11: Benchmark CAA. Champs instantanés de la fluctuation de pression.

La figure 5.12 présente les champs de pression efficace (calculée sur une période de la rafale) dans
I’ensemble du domaine de calcul. Dans les sections du conduit, on observe une quasi-homogénéité
de la pression efficace dans la direction azimutale, ce qui tend & montrer que 1’'utilisation de condi-
tions de périodicité dans le calcul numérique n’a pas entrainé la formation d’ondes azimutales
stationnaires. On remarque que les effets d’interférence entre les modes radiaux rendent le champ
de pression efficace hétérogene dans la direction axiale.

Les distributions surfaciques de pression efficace pour la plaque centrale sont présentées sur la
figure 5.13. Par comparaison avec les cas de profils isolés, on remarque une hétérogénéité des
distributions surfaciques dans la direction radiale, méme dans le cas ¢ = 0 pour lequel la rafale ne
présente aucune évolution radiale. Dans la majorité des cas, I’énergie semble concentrée dans la
région de bord d’attaque, a I’exception du cas ¢ = 1 pour lequel des zones fortement énergétiques
sont visibles autour de la mi-corde. Notons que ce cas est celui pour lequel le rayonnement
acoustique est le plus intense, avec la particularité que le mode radial n = 2 domine de maniere
plus prononcée que pour les autres cas (voir les résultats de la décomposition modale présentés
plus bas).

Les figures 5.14 a 5.16 comparent les distributions de pression pariétale (en parties réelle et
imaginaire et non en valeur efficace) issues des calculs numériques aux résultats de la méthode
de Schulten disponibles.'% 12! Tes résultats sont comparés pour des lignes de corde & différentes
positions radiales, ou bien pour des lignes radiales a différentes positions le long de la corde. Les
écarts les plus significatifs sont observés pour le cas ¢ = 0, mais ces résultats présentent tout
de méme un accord tres satisfaisant. Ces résultats mettent bien en évidence les variations de
la distribution de pression pariétale pour les différentes position radiales. Les résultats pour le
cas g = 1 présentés sur la figure 5.15 sont en excellent accord avec la solution de Schulten pour
toutes les positions considérées. Comme observé sur la figure 5.13, on remarque les variations
radiales de la distribution de pression sont trés importantes autour de x = 0.5c¢. Enfin, la
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(¢c) ¢ = 2, niveaux entre 0 et 400 Pa (d) g = 3, niveaux entre 0 et 250 Pa

Fig. 5.12: Benchmark CAA. Champs de valeur efficace de la pression.

4T e B e AT T 41— —
3.5; - 3.5F ;
_ab 4 _ab N
E| 1 E| ]
- ' T - T
2.5; -4 25k "
L 1 L W
1 ] 1] 1 | 1] I RPN | 1 1 ] 1]
0 1 0 0.5 1 0 0.5 1 0 0.5 1

x (m) x (m) X (m) x (m)

(a)g=0 (b)g=1 (c)g=2 (d)g=3

Fig. 5.13: Benchmark CAA. Distribution surfacique de pression efficace a la paroi d’une aube.
(a), (¢), (d) : niveaux entre 0 et 3000 Pa et (b) : niveau entre 0 et 8000 Pa.

figure 5.16 présentant les résultats pour ¢ = 3 montre aussi un trés bon accord des résultats
numériques avec la solution analytique. On remarque que les variations radiales de la pression
sont importantes dans la région du bord d’attaque, puis s’amenuisent a mesure que 'on s’en
éloigne.
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Fig. 5.14: Benchmark CAA, cas ¢ = 0. Transformée de Fourier pour f = fy de la fluctuation de
pression pariétale. (——) Résultats numériques et (+) résultats de Schulten. (——) Partie réelle
et (—) partie imaginaire.
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Fig. 5.15: Benchmark CAA, cas ¢ = 1. Transformée de Fourier pour f = f; de la fluctuation de

pression pariétale. (=) Résultats numériques et (4) résultats de Schulten. (——) Partie réelle
et (—) partie imaginaire.
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Fig. 5.16: Benchmark CAA, cas ¢ = 3. Transformée de Fourier pour f = fy de la fluctuation de
pression pariétale. (——) Résultats numériques et (+4) résultats de Schulten. (——) Partie réelle
et (—) partie imaginaire.

On s’intéresse maintenant a la décomposition modale des champs acoustiques extraits dans les
sections en amont et en aval de la grille d’aube. L’amplitude des différents modes radiaux n pour
un mode azimutal m est évaluée a partir de la double transformée de Fourier temporelle et azi-
mutale du champ de pression (et du champ de vitesse axiale pour 'utilisation du wavesplitting)
effectuée dans les section du conduit. Les évolutions radiales des amplitudes des double transfor-
mées de Fourier sont présentées pour la fluctuation de pression et la fluctuation de vitesse axiale,
respectivement sur les figures 5.17 et 5.18 pour le cas ¢ = 3. Les résultats issus de la double
transformée de Fourier sont comparés a la reconstruction radiale réalisée apres avoir évalué les
amplitudes modales. On remarque que les amplitudes modales calculées permettent une tres
bonne reconstruction de la pression sur la figure 5.17. Pour la vitesse axiale (figure 5.18), la dé-
composition modale permet de reconstruire les résultats numériques en amont de la grille, mais
pas en aval. En effet, comme pour la fluctuation de vitesse azimutale observée sur la figure 5.10,
la fluctuation de vitesse axiale est affectée par le sillage des plaques en aval. L’utilisation d’une
méthode de wave splitting pour séparer les éventuelles ondes réfléchies ne semble alors pas envi-
sageable en aval de la grille d’aubes. Néanmoins, grace a la zone d’étirement et a la zone éponge,
on suppose que les réflexions sont quasiment inexistantes a l’aval. La méthode de wave splitting
semble en revanche pouvoir étre utilisée en amont de la grille, région pour laquelle il est probable
qu’il y ait des réflexions numériques car la condition d’injection de Tam ne permet pas une sortie
parfaite des modes acoustiques de conduit.

Enfin, les figures 5.19 et 5.20 présentent les résultats de la décomposition modale pour le mode
azimutal m = —8 et les modes radiaux n = 1 a 3, en amont et en aval de la grille d’aubes.
Les résultats sont présentés sous forme d’amplitude et de phase pour chacun des modes radiaux
considérés. Ils sont comparés aux valeurs fournies par Namba et Schulten dans le benchmark. Les
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Fig. 5.17: Benchmark CAA, cas ¢ = 3. Double transformée de Fourier pour f = fyet m = —8 de
la fluctuation de pression dans des plans en (a) z = —c et (b) x = 2¢. (—) Résultat numérique
direct et (= = =) résultat reconstruit a partir des amplitudes modales calculées.
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Fig. 5.18: Benchmark CAA, cas ¢ = 3. Double transformée de Fourier pour f = fy et m = —8
de la fluctuation de vitesse axiale dans des plans en (a) z = —c et (b) x = 2¢. (—) Résultat
numérique direct et (= = =) résultat reconstruit a partir des amplitudes modales calculées.

résultats numériques présentés sont en bon accord avec les résultats de Schulten pour ’ensemble
des modes radiaux. On peut remarquer que le wave splitting améliore I’estimation des amplitudes
a 'amont pour le cas ¢ = 1 tendant & montrer la présence de réflexions numériques, bien que les
résultats sans wave splitting soient déja satisfaisants. On note que pour le mode radial n = 2, le
wave splitting améliore légerement ’estimation de la phase pour toutes les valeurs de ¢q. A ’aval,
pour le cas ¢ = 1, la réalisation du calcul numérique sans zone éponge ne semble pas dégrader
la qualité des résultats de maniere significative.



122

C O
O S
AR AR AR AR A A N P 27 R AR AN AR T e
S it M T o0 T i M A i = i it el T i e e e e
I I I I I I I I I I I I Il s X I I I I I I I I I I I I
| | | | | | | | | | | | ;% ~ | | | | | | | | | | | |
| | | | | | | | | | | | | | | | | | | | | | | |
I T A A t ey R T R R R R R
T I I i ot T R e T £§75 « I A R b IR = ey
| | | | | | | | | | | | ~— QO | | | | | | | | | | | |
I I I I I I I I I I I I < - I I I I I I I I I I I I
I I I I I T I I I I I I I o = o .m I I I I I = I I I I I I I
I I I I I I I I I I I I [on = I I I I I I I I I I I I
| | | | | | | | | | | | =0 | | | | | | | | | | | |
! ! | | ! ! ! ! ! | |
R i et el RN o ek il A A e A J‘_u ZRs i e et it RN o R iy
A A o ) T N
I I I I I I I I I I I I n C __ d I I I I I I I I I I I I
I I I I I I I I I I I I —~ a I I I I I I I I I I I I
| | | | | T N T © L & @ | | | | | I N
] e ikl it .2 bp<H--p--p--p--p--pde g8 s ] et il et et - o e et a2 et e v
S A S ) S ) ° ™~ = o = o o = S 0 S ) S o ° © o~ = o = & o
Fov] ¥ v)bre m o_o 2 vl o vibre
=, F
T T T T T T T T T T T T e} __ — T T T T T T T T T T T T
IR E ittt et AN A A H Mt A e i Fe0 I R Eai ittt i AN R A M M
I I I I I I I I I I I I — I I I I I I I I I I I I
~ |
A A 5 8 T N
I T A A =g = R T R R R R R
L I L I i I} L L L L i i
T ittt s R Nl Jua it b <L g A R ot b A T
I I I I I I I I I I I I 1% 0 R= I I I I I I I I I I I I
I I I I I I I I I I
. = I 39 7a T o N
A A =PI T N
I A i Rl ety N A A o = i A A ﬂ o 3 % 4 I Rt Tl Mty I e A1 e
A A s 2 AE R R T N
I I I I I I I I I I I I -LM —~~ C I I I I I I I I I I I I
I I I I I I I I I I I I _ wn wn e I I I I I I I I I I I I
I I I I I I I I I I I I %\ O a V I I I I I I I I I I I I
] eia b il i et o bi--r--p--p--p--80-;do mb @ ] e ek it i il s Rrfet ek et e v
S A S A S ) ° ® N = o©o = o o o S o S ) S o > S R B R
[l (“*'v)bre w C I*®vl (" v)bre
No) ~—
82
T T T T T T T T T T T % mo T T T T T LI A T T T TT
\\\\\\\\ © R R R Lo Lo _Lde : Lo L __1l___1_g@ d» L1 __L__L__L__r
!\\\”\\\\ﬁr ,k p, o + ,r ,r T&f ,,r ,F A = m | | | | ™ ] ] wﬁ? | | | |
I I I I I I I I I I I o+ I I I I I I I I I I I
| | | | | | | | | | | < o | | | | | | | | | | |
| | | | A © %2 | | | | T A
I I I I I I I I I I I k e I I I I I I I I I I I
e A At b T o A e i b 583 It s b R S ey
| | | | A g = E | | | | A
I I I I s I I I I I I I s = I I I I < I I I I I I I
I I I I I I I I I I I hC 2 I I I I I I I I I I I
| | | | | | | | | | | = o 49 | | | | | | | | | | |
e e L R I e e e e Rtk TR SN e R it Tt I al R i ey
| | | | | | | | | | | Il aa] n nm | | | | | | | | | | |
| | | | A s 9890 | | | | R A
I I I I I I I I I I I ~— 9 d u I I I I I I I I I I I
- I I I I I I I I I I I /n‘a\ 10 w tml na- . I I I I I I I I I I I
Sb---r---@---p---4---de br--r-a--p--p--p--rde 0 w,ﬂ ) Sbo>xgEm--p---p---q---do et Tt ek et wred 2
vl (v o g m m Y ()b
<t 8 Z

2c.

ltats de Schulten et (x) de Namba.

3

resu

litting, ( O )

7

Amplitudes (en haut) et phases (en bas) pour le mode m = —8 et n = 1 a 3. (o) Résultats
numériques sans wavesp

Fig. 5.20: Benchmark CAA. Décomposition modale du rayonnement acoustique en z
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La réalisation de ces cas de benchmark a permis de valider la capacité de la méthode numérique
développée dans cette these a étre appliquée a des configurations de grille d’aubes en conduit
annulaire. Les résultats obtenus par le code sAbrinA.v0 sont en tres bon accord avec les so-
lutions de références fournies dans ce benchmark. Bien que les conditions au limites de Tam
ne soient pas spécialement adaptées a la sortie de modes de conduits, 1'utilisation d’une zone
d’étirement des mailles et d’une zone éponge a ’aval semble empécher ’apparition d’éventuelles
réflexions numériques. A I’amont, I'utilisation d’une méthode de wavesplitting lors de la décom-
position modale permet d’améliorer 1égérement les résultats lorsque des différences visibles entre
la solution numérique et la solution de référence sont observables.

5.2 Restriction a ’injection de modes plans pour les calculs
large bande

Afin de réaliser des calculs large bande sur des configurations de grilles d’aubes en conduit, il
est nécessaire d’adapter la description du champ de fluctuation de vitesse injectée, proposée
dans le chapitre 3, & la géométrie annulaire. Atassi et al.%1? ont développé une méthode basée
sur la résolution des équations d’Euler linéarisées dans le domaine fréquentiel pour traiter des
problemes d’interaction large bande avec des grilles d’aubes. La modélisation du champ de vitesse
est la aussi basée sur une décomposition en modes de Fourier, mais la sommation est réalisée
sur les trois directions (triple somme sur les k., mgy, et k;), et les amplitudes sont calculées a
partir du spectre de turbulence a trois nombres d’ondes. De maniere analogue aux contraintes
en temps de calcul discutées au chapitre 3 pour la sommation sur deux nombres d’ondes, la
réalisation d’une triple sommation sur un nombre de modes élevé entrainerait dans notre cas un
colit de calcul prohibitif. De plus la sommation sur I’ensemble des modes azimutaux m, nécessite
la prise en compte de la grille d’aubes complete, les conditions de périodicité cylindrique n’étant
plus utilisables. Les maillages nécessaires a la mise en oeuvre de tels calculs entraineraient la
aussi des besoins en ressources numériques tres importants. L’approche proposée s’appuie sur
les hypotheses du modele d’Amiet adapté au rayonnement d’une grille d’aubes en conduit.?*
Le modeéle de Reboul, basé sur la théorie d’Amiet, évalue la réponse pariétale d’une aube isolée,
puis c’est dans la phase de propagation acoustique que la géométrie du conduit annulaire est
prise en compte. Notons que ce modele ne permet pas de tenir compte d’éventuels effets de grille
sur la réponse pariétale liés a la présence des autres aubes. Lors du calcul de la réponse pariétale,
I'intégration n’est alors réalisée que sur les nombres d’onde axiaux et radiaux en utilisant un
spectre de turbulence a deux nombres d’onde @y, 4, (kz, k). A partir de la modélisation du
champ de vitesse proposée au chapitre 3, on peut écrire la fluctuation de vitesse normale aux
aubes qu’il faut injecter :

N M
u;?(é, n,rt) =2 Z Z \/(I)unun(kﬁ,nv rm)Ake Ak cos(ke n& + krm(r — 7h) — Wnmt + ©nm)
n=1lm=—M
(5.3)
Les fluctuations de vitesses incidentes injectées dans le calcul doivent étre exprimées dans le
repere cylindrique. Pour le cas d’aubes sans calage, on a simplement u% = up. Le cas d’aubes
calées est discuté dans la section 5.4. La démarche proposée en équation (5.3) conduit alors &
n’injecter dans le domaine de calcul que des modes azimutaux plans (mgy = 0), et nous permet
ainsi a ne considérer qu’un seul canal d’aube dans le calcul numérique, en appliquant des condi-
tions de périodicité cylindriques. De plus, le modele d’Amiet adapté au rayonnement en conduit
permet & nouveau d’observer que seules les rafales paralleles (c’est a dire k, = 0) contribuent au
rayonnement acoustique, sous I’hypotheése d’envergure infinie déja discutée au chapitre 3. Ainsi,
pour les calculs large bande présentés par la suite, le champ de vitesse incident modélisé sera
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réduit a une simple sommation sur les nombres d’onde k., en utilisant le spectre a deux nombres
d’onde @y, y, (kz,0).

On remarque toutefois que la restriction a I'injection de modes azimutaux plans (mgy = 0) ne
permet pas la génération de tous les modes azimutaux acoustiques (+kV uniquement), tels
qu’observés en pratique. Le rayonnement acoustique dans le conduit ne peut donc pas étre
obtenu directement par le calcul numérique. En revanche le calcul CAA permet d’estimer la ré-
ponse pariétale de I'aubage et peut alors étre couplé a une méthode de FWH en surface solide en
conduit (voir annexe C). Pour le cas particulier d’une grille d’aubes sans calage, le rayonnement
acoustique des aubes impactées par un champ de vitesse tel que modélisé ici est assimilable a
une distribution de dipoles orientés dans la direction azimutale. Toutes les aubes étant impactées
en phase par le champ de vitesse incident, le rayonnement acoustique de chacune des plaques
est annulé par celui des plaques voisines, ce qui se traduit par un champ acoustique nul dans le
conduit. Une illustration de ce phénomene est proposée ici sur un cas harmonique. La configu-
ration est identique a celle traitée dans les cas du benchmark CAA au paragraphe 5.1.2, mais la
rafale cylindrique injectée est d’ordre my = 0. Le parametre radial ¢ est choisi nul. Les résultats
étant présentés a titre qualitatif, le maillage considéré est une version grossiere du maillage utilisé
dans le paragraphe 5.1.2, pour lequel la taille de petite maille au bord d’attaque est Az = ¢/100.
Les résultats présentés ici ont été obtenus pour un calcul réalisé sur 3 canaux d’aubes, mais le
calcul sur un canal unique fournit des résultats identiques. La figure 5.21 présente les champs
de fluctuations de vitesse azimutale et de pression. Hormis a la surface des plaques, on vérifie
que le champ sonore est quasiment nul dans ’ensemble du conduit.

Fig. 5.21: Restriction aux modes plans. Champs instantanés de fluctuation (a) de vitesse azi-
mutale (niveaux entre 17 m/s) et (b) de pression (niveaux entre +100 Pa).

5.3 Réalisation d’un calcul large bande sur une configuration
testée au LMFA

Une premiere application large bande, mettant en oeuvre un champ de vitesse incident tel que
décrit dans la section précédente, est réalisée dans cette section. La configuration considérée
est une grille de V' = 49 aubes testée dans la soufflerie anéchoique du LMFA.'?® Une vue du
montage expérimental, ainsi qu’un schéma présentant les principales dimensions sont présentés
sur la figure 5.22. Les aubes ont une corde ¢ = 25 mm et une envergure L = 80 mm. Le conduit
annulaire a un rayon au moyeu rp = 150 mm et donc un rayon au carter r; = 230 mm. Les
aubes utilisées pour ces mesures sont peu épaisses et présentent un angle de calage de la ligne
de corde x = 16.7°, mais un angle d’attaque nul par rapport & I’écoulement au niveau du bord
d’attaque (voir figure 5.23). Par ailleurs les calculs analytiques réalisés au préalable grace au
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code de Reboul,'?* basé sur le modele d’Amiet, semblent indiquer que le calage des aubes influe
trés peu sur le rayonnement acoustique de la grille d’aubes (voir figure 5.24). Par conséquent, la
géométrie des aubes considérée pour le calcul numérique est une géométrie de plaque plane sans
calage. Par ailleurs, afin de mettre en évidence la validité du modele de Reboul, les prévisions
issues de celui-ci sont comparées aux prévisions issues des modeles de Posson'?® et de Zhang et
al 160 (qui reprend le modele de Schulten, 3”13 mais I'applique en large bande). Les résultats de
ces modeles analytiques sont présentés sur la figure 5.25. Notons que les résultats de Zhang et
al. ne sont disponibles que pour une des configurations étudiées au LMFA, qui utilise une grille
de turbulence différente de celle retenue pour ’application numérique présentée par la suite. Le
modele d’Amiet fournit des prévisions légérement plus élevées que les deux modeles de grille,
mais qui restent en bon accord avec ceux-ci, ainsi qu’avec les résultats expérimentaux.

casing

560 mm
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Fig. 5.22: Configuration LMFA. (a) Vue du montage expérimental dans la soufflerie anéchoique
de 'ECL. (b) Schéma présentant les principales dimensions du montage.'?

Fig. 5.23: Schéma des aubes du montage expérimental réalisé au LMFA.
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Fig. 5.24: Configuration LMFA. Puissance acoustique (W,..; =4 x 107'% W) en aval de la grille
d’aubes, calculée a partir du modele d’Amiet pour un angle de calage des aubes (——) x = 07,
et (—) x = 16.7°.
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Fig. 5.25: Comparaison des puissances acoustique (Wyer = 4 X 10710 W) issue de différents
modeles analytiques. (——) Résultats expérimentaux, (——) modele d’Amiet, (—) de Posson
et (—) de Zhang.

Cette grille d’aubes est placée dans un écoulement uniforme axial Uy, = 80 m/s. Le mécanisme de
génération des fluctuations de vitesse turbulente est assuré au moyen d’une grille de turbulence
installée en amont de la grille d’aubes. Les grandeurs caractéristiques de la turbulence produite
par cette grille (échelle intégrale et taux de turbulence) varient assez peu radialement. Ainsi les
valeurs retenues pour le calcul numérique sont les valeurs moyennes : une échelle intégrale A =
19.9 mm et un taux de turbulence 77 = 0.06. Les principaux parametres de cette configuration
expérimentale sont résumés dans le tableau 5.2. Les résultats expérimentaux'?® indiquent que
la turbulence générée par la grille présente une bonne corrélation avec le modele de turbulence
homogene isotrope de Liepmann. L’expression du spectre de Liepmann a deux nombres d’onde
D@y, u, (ke, ki) est la suivante :
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3uZA? KEA% 4 KA
dr (1+ kZA2 + k2A2)5/2

(I)unun (k& k;r) - (54)

rp (mm) 7 (mm) ¢ (mm) V  x(°) Usx (m/s) A (mm) 77
150 230 25 49 0 80 19.9 0.06

Tab. 5.2: Parametres du dispositif expérimental testé au LMFA.

Les analyses des résultats expérimentaux'?® montrent que le bruit d’interaction turbulence-

aubage est dominant pour une gamme de fréquences s’étendant entre 300 et 6000 Hz. La gamme
de fréquence ainsi considérée pour le calcul numérique est comprise entre f,.;, = 300 Hz et
fmaz = 5000 Hz, avec un pas fréquentiel Af = 100 Hz. Le spectre de Liepmann ®,, , (kz,0)
calibré a partir des données expérimentales est présenté sur la figure 5.26 pour les nombres
d’ondes k, = k¢ correspondant a la gamme de fréquences considérée.
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Fig. 5.26: Configuration LMFA. Spectre de Liepmann & deux nombres d’onde @, 4, (k¢, 0) injecté
dans le calcul numérique.

Le maillage congu pour ce calcul ne comporte qu'un seul canal d’aube. Dans la direction axiale, il
s’étend de x = —4c¢ jusqu’a x = 10c avec une zone d’étirement des mailles a partir de x = 3c. La
taille de plus petite maille au bord d’attaque est de x = ¢/500, et N, = 373 points sont utilisés
dans la direction axiale. L’envergure des aubes est discrétisée par N, = 51 points, et la direction
azimutale est discrétisée par Ny = 81 points. Une période du sillage T'= 1/A f représente 85000
pas de temps. Le maillage ainsi obtenu est présenté sur la figure 5.27 et les parametres du calcul
sont résumés dans le tableau 5.3.

N, Ny N, Etendueen r (m) Etendue en 0 Etendue en z (m)
51 81 373 0.15<r<023 —7w/49<0<7w/49 —-01<z<0.25
Apmin (m) At (s) fmax (Hz) Af (Hz) T/At
5x107° ~1.18x1077 5000 100 85000

Tab. 5.3: Parametres du calcul pour la configuration LMFA.

Le calcul est mis en oeuvre sur 64 processeurs, et une période du sillage nécessite environ 27
heures de calculs. Les résultats a la paroi des aubes convergent vers une solution périodique
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Plague plane

v 5 Maillage de la plaque

Fig. 5.27: Configuration LMFA. Présentation du maillage réalisé pour le calcul numérique.

des la seconde période. La figure 5.28 présente les champs instantanés de fluctuation de vitesse
azimutale et de pression dans le domaine. Les résultats de la simulation sont dupliqués sur trois
canaux. Des lobes de pression sont bien visibles dans les régions de paroi des aubes, et le champ
de pression dans le conduit est quasiment nul, comme discuté dans la section précédente.

(a) (b)

Fig. 5.28: Configuration LMFA. Champs instantanés de la fluctuation (a) de vitesse azimutale
(niveaux entre £2.5 m/s) et (b) de pression (niveaux entre 100 Pa).

La distribution de valeur efficace de la fluctuation de pression a la paroi de I’aube est présentée
sur la figure 5.29 sur 'ensemble de la plaque (figure 5.29(a)) et pour différentes positions radiales
(figure 5.29(b)). La solution numérique est comparée a la pression pariétale efficace prévue par le
modele d’Amiet, qui est homogene sur l'intégralité de ’envergure de I’aube. On peut remarquer
que la solution numérique est sensiblement différente de la solution d’Amiet pour cette grille
d’aubes annulaire en conduit, alors que les calculs effectués sur une plaque plane en champ
libre dans le chapitre 3 présentaient un excellent accord entre les deux solutions. On observe
non seulement que la pression efficace issue du calcul numérique est inférieure a la prévision
d’Amiet le long de la corde, mais aussi que la solution numérique évolue radialement , bien
que le champ de vitesse injecté ne présente aucune variation radiale. Ces différences entre les
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résultats numériques et la solution d’Amiet sont probablement dus a la prise en compte de la
présence des aubes voisines (effets de cascade) via les conditions de périodicité et de la géométrie
du conduit annulaire dans le calcul numérique.
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Fig. 5.29: Configuration LMFA. (a) Distribution surfacique de la pression efficace sur la plaque,
niveaux entre 0 et 300 Pa. Coupes de la pression pariétale efficace en (——) r —ry = 0.1(ry — rp),
(=) r—rt=0.5(ry —ry), (=) r—1: =0.9(r — rp) et (boldo) solution d’Amiet.

Les fluctuations de pression pariétale instationnaires sont extraites du calcul sAbrinA.v0 afin
d’étre couplées a une formulation de FWH fréquentielle en conduit (présentée en annexe C),
et limitée au bruit de charge. La densité spectrale de puissance de pression calculée au carter
(r = r;) est comparée au résultat issu du calcul effectué a partir du code de Reboul,'** fondé
sur le modele d’Amiet, sur la figure 5.30(a). Les mesures acoustiques n’étant disponibles qu’a
I’extérieur du conduit, ils sont comparés aux résultats numériques en termes de puissance acous-
tique, en supposant, comme dans [123], que la puissance dans une section du conduit est égale
a la puissance rayonnée. Cette hypothese néglige les éventuelles réflexions en sortie de conduit,
et il est possible que la puissance acoustique mesurée soit légerement inférieure a la puissance
acoustique dans le conduit. Bien que des corrections sur les mesures sont proposées dans [123]
en vue d’essayer de réduire les effets d’installation de la soufflerie, seules les mesures brutes sont
présentées ici. La figure 5.30(b) présente la comparaison entre la puissance acoustique issue du
calcul CAA+FWH, des prévisions de Reboul et de Posson, et des mesures expérimentales. Les
niveaux issus du calcul numérique sont légerement inférieurs a la solution d’Amiet, avec une
allure des spectres relativement similaire. Ce résultat est cohérent avec les observations faites
sur les distributions de la pression pariétale efficace (figure 5.29(b)) montrant une réponse de la
plaque moins intense dans le calcul numérique. La figure 5.30(b) montre que la solution numé-
rique est en tres bon accord avec les résultats expérimentaux jusqu’a environ 3 kHz. Au dela, la
pente de décroissance des résultats numériques est plus accentuée que la pente expérimentale.
Cette tendance est aussi valable pour la solution d’Amiet et dans une moindre mesure pour la
solution de Posson. La solution numérique obtenue ici est en meilleur accord avec les résultats
expérimentaux que la prévision issue du modele de grille déroulée de Posson. Les résultats de
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Zhang et al. (présentés sur la figure 5.25 pour une grille de turbulence différente), qui tiennent
compte de la géométrie annulaire du conduit présentent aussi des niveaux légerement supérieurs
aux résultats de Posson. Il semble donc que les différences observables entre les résultats numé-
riques et le modele de grille déroulée de Posson sont en partie imputable a la prise en compte de
la géométrie annulaire du conduit. Cette premiere application large bande a une configuration
de grille d’aubes en conduit a permis d’estimer de maniere tres satisfaisante le rayonnement
acoustique émis par la grille d’aubes, avec prise en compte des effets de cascade en dépit de la
limitation du calcul CAA & un seul canal inter-aubes. La derniére partie de ce chapitre, s’in-
téresse a une nouvelle configuration de grille d’aubes, avec un calage évolutif en présence d’un
écoulement tournant.
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Fig. 5.30: Configuration ECL. (a) Densité spectrale de puissance de la pression en r = 7, et
(b) puissance acoustique (Wye; = 4 x 1071 W) en aval de la grille d’aubes. (——) Résultats
numériques, (=) solution d’Amiet, (——) de Posson et (——) résultats expérimentaux.

5.4 Premiere application sur une grille d’aubes calées en écou-
lement tournant

5.4.1 Définition de la configuration traitée

Cette dernitre configuration a été étudiée par Atassi & Vinogradov? grace & une méthode fré-
quentielle basée sur les équations d’Euler linéarisées développée par Atassi et al.® On s’intéresse
a une grille annulaire de V' = 45 plaques planes placées dans un écoulement tournant (configu-
ration rotor-stator). La géométrie des plaques est définie de sorte qu’elles ne soient pas chargées.
Le conduit considéré a un rayon au moyeu rp, = 0.99 m et un rayon au carter r; = 1.65 m
(le rayon moyen utilisé pour les adimensionnements est donc 7,0y, = 1.32 m). La composante
azimutale de ’écoulement est définie de la maniére suivante :

My(F) = Q7 + g (5.5)

OU 7 = T /Tyoy est le rayon adimensionné par le rayon moyen du conduit. Les valeurs retenues pour
les parametres €2 et ' sont 2 =I' = 0.125. La composante axiale du champ de vitesse moyenne
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peut étre obtenue a partir de ’équation de Crocco, en négligeant les gradients d’entropie et en
supposant que l’enthalpie est constante® :

M,(F) = \/Mggm — 2[02(72 — 1) + 20T In(7)] (5.6)

avec M, la valeur du nombre de Mach axial & r = 7,0y, choisie ici afin d’avoir une valeur
du nombre de Mach total au milieu du conduit M (r.,0y) = 0.5. La vitesse radiale moyenne est
nulle partout. Les plaques planes de la grille d’aubes étant non-chargées, leur angle de calage x
par rapport a I’axe du conduit est défini de fagon a ce que la corde des plaques soit alignée avec
les lignes de courant : x(7) = arctan(My(7)/M,(7)). Les valeurs des nombres de Mach axiaux,
azimutaux ainsi que 'angle de calage sont présentées dans le tableau 5.4 pour des positions
radiales au moyeu, au centre, et au carter. La figure 5.31 présente les évolutions radiales des
vitesses moyennes axiales et azimutales, ainsi que de I'angle de calage.

rm) v My My  x(°)
099 0.75 0.2604 0.4681 29.1
1.32  1.00 0.2500 0.4330 30.0
1.65 1.25 0.2563 0.3949 33.0

Tab. 5.4: Nombres de Mach de I’écoulement moyen et calage des aubes pour différentes positions
radiales.
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Fig. 5.31: Calcul en écoulement tournant. (a) Evolution radiale des vitesses moyennes (——)
azimutale et (= = =) axiale. (b) Evolution radiale de 'angle de calage des aubes.

Le champ moyen de pression est obtenu a partir de ’équation radiale de conservation de la
quantité de mouvement :

21 T2 v/(y=1)
P(7) = Poo [1 +(vy—1) < 5 ((22 + F2> +2I'Q ln(f)ﬂ (5.7)
avec 7 = 1.4 et une valeur p,, = 101986 Pa. L’évolution radiale de la pression moyenne ainsi
calculée est présentée sur la figure 5.32. Le champ moyen de masse volumique est obtenu par la

relation p(7)/peo = (p(F)/Poo) /7 avec pos = YPoo /a0’ €t oo = 340 m/s.
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Fig. 5.32: Calcul en écoulement tournant. Evolution radiale de la pression moyenne.

La corde des aubes est définie comme étant égale a ’espace inter-aubes h (défini sur le schéma
de grille déroulée sur la figure 5.33) a la position radiale r = 7y, c’est a dire ¢ = h =
27T oy €0S(X(Tmoy))/V =~ 0.16 m. Si 'on considere le repere (&,7,r) lié & une aube et centré
sur la mi-corde, ’ensemble des points ¢ appartenant a I’aube sont situés en —c/2 < & < ¢/2,
n =0 et rp < r < 1y Les relations servant a calculer les coordonnées cartésiennes des points
appartenant a la plaque, nécessaires a la création du maillage, sont présentées sur la figure 5.34.
Une vue de la grille d’aubes compléte ainsi définie est présentée sur la figure 5.35.
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Fig. 5.33: Calcul en écoulement tournant. Schéma de la grille d’aube déroulée.

5.4.2 Modélisation des fluctuations de vitesse incidentes

Le champ de fluctuations de vitesse incidente est modélisé a partir de I’équation (5.9), en ne
considérant que les rafales paralleles (k, = 0). Ainsi dans le repére de la plaque, le champ de
fluctuations de vitesse normale a la corde s’écrit :

N
u%(& nr, t) =2 Z \/(punm7 (k§,n7 O)Akakr COS(kE,ng — wpt + (Pn) (5'9)
n=1

Dans le repere cylindrique du conduit, on souhaite disposer d’un champ de vitesse sans dé-
pendance azimutale (modes azimutaux plans) afin d’assurer la périodicité cylindrique pour un
domaine de calcul ne comprenant qu’un canal d’aubes. Ainsi, en ne considérant que la compo-
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Fig. 5.34: Calcul en écoulement tournant. Définition des coordonnées cartésiennes (¢, yc, 2¢)
des points ¢ appartenant aux aubes.

Fig. 5.35: Calcul en écoulement tournant. Représentation de la grille d’aubes complete, les aubes
sont colorées par 'angle de calage x (niveaux entre 29° et 33°).

sante uy le champ de vitesse injecté est bien & divergence nulle. Il s’écrit sous la forme :

N
up(r,0,z,t) =2 Z A, cos(kznr — wpt + ¢p) (5.10)
n=1
Le nombre d’onde k; est relié au nombre d’onde k¢ par ke = k(1) cos(x(7)) et ug(r) = u(r) =
Uy (r)/ cos(x(r)). Ainsi w = ketg(r) = ky(r)ug(r). De plus, a la paroi de l'aube z¢(r) =
&ccos(x(r)) (voir figure 5.34). Ainsi le terme de phase kyz dans I’équation 5.10 permet bien
de retrouver le terme k¢§ a la paroi de I'aube. Afin d’obtenir la bonne amplitude de vitesse
normale & I’aube & partir de I'injection de la seule composante uy (voir figure 5.36), le calage
doit étre pris en compte de la maniere suivante :

vV ®@uyu, (ke n, 0) Ak Ak, B V Puyuy (kzn cos(x(r)), 0) Ak, cos(x(r)) Ak,

An = cos(x (1)) cos(x (1)

(5.11)

Notons que par projection de uy, une composante ulg va apparaitre en plus de la composante u%
Néanmoins cette composante de vitesse glisse le long de la corde et ne participe pas au rayonne-
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Fig. 5.36: Calcul en écoulement tournant. Schéma des reperes du conduit et de I’aubage pour la
définition de la fluctuation de vitesse uy a partir de la fluctuation de vitesse normale aux aubes

/
'U,n.

ment acoustique. On remarque aussi que le champ de vitesse ainsi généré n’est plus homogene,
puisque que ’écoulement moyen (déterminant v/’ 727) et la valeur de y varient radialement. De plus,
I'injection de modes ne comprenant qu’un nombre d’onde k, va aussi entrainer ’apparition d’un
nombre d’onde k,, par projection dans le repére de I’aube (et donc un terme k,n dans I’expression
(5.9)) . Ainsi, les fronts de vitesse ne seront pas perpendiculaires & I’aube. Néanmoins, si 1'on
se réfere au modele d’Amiet, l'inclinaison des fronts de vitesse ne semble pas avoir d’influence
sur la réponse de la plaque. En effet, la plaque, sans épaisseur, est située en 1 = 0 et ainsi le
terme de phase supplémentaire k,7n est nul. Enfin, une derniére observation, similaire a celle
faite au paragraphe 5.1.1 sur les équations résolues peut étre faite. Malgré la restriction a la
résolution des équations d’Euler linéarisées, ces équations écrites en coordonnées cylindriques
(voir annexe E) laissent apparaitre un terme 2ptugugy/r, et ainsi, & nouveau, le champ de vitesse
injecté n’est pas solution de 1’équation radiale de quantité de mouvement. Atassi et al.? estiment
que les fluctuations de pression qui résultent de ce phénomene sont suffisamment faibles pour
étre négligées.

5.4.3 Mise en oeuvre du calcul

Les parametres de la simulation sont identiques a ceux d’Atassi dans [9], & savoir une échelle
intégrale A = 0.04224 m et une intensité turbulente 77 = 0.018. Les modes sont injectés jusqu’a
une fréquence maximale fi,4, = 3300 Hz avec un pas fréquentiel Af = 100 Hz. Le modele de
turbulence homogene isotrope retenu est celui de Liepmann, mais seules les rafales paralleles

sont ici considérées. Le spectre a deux nombres d’onde restreint aux rafales paralleles du champ
2
n

Le maillage concu ne comporte donc qu’un seul canal inter-aubes. Il s’étend dans la direction
axiale de © &~ —2.5¢ & z ~ 5c. La taille de plus petite maille est & nouveau Az, = ¢/500, et
N, = 417 points sont utilisés dans la direction axiale. N, = 41 points discrétisent la direction
radiale, ce nombre de points semblant suffisant puisque les fluctuations de vitesse injectées ne
présentent pas de fortes évolutions radiales. Enfin le secteur angulaire est discrétisé par Ny = 85
points. Le pas de temps de calcul est fixé & At = 6.06 x 1077 s. afin d’assurer une valeur
du critere CFL inférieure a 1. Une période complete du sillage T = 1/Af correspond alors a
16500 itérations de calcul. Une vue du maillage est présentée sur la figure 5.38 et les principaux
parametres du calcul sont résumés dans le tableau 5.5.

de vitesse injecté est présenté sur la figure 5.37 avec u/; calculé a r = 7p,4y.

Le calcul est lancé sur 64 processeurs, et au moins deux périodes du sillage sont nécessaires
pour obtenir des résultats convergés a la paroi. Une période du sillage injecté nécessite environ
6 heures de calcul. Les champs instantanés des fluctuations de vitesse azimutale et de pression,
dupliqués sur 3 canaux, sont présentés sur la figure 5.39. On observe bien, comme discuté dans le
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Fig. 5.37: Calcul en écoulement tournant. Spectre de Liepmann & deux nombres d’onde
Dy, u, (ke, 0) injecté dans le calcul numérique.

N, Ny N, Etendueen r (m) Etendue en 0 Etendue en z (m)
41 85 417 099<r<1.65 —7w/45<6<m/45 —04<2<0.8

Apin (m) At (s) fmaz (Hz) Af (Hz) T/At
32x1077 ~6.07 x 1077 3300 100 16500

Tab. 5.5: Parametres du calcul pour le calcul en écoulement tournant.

paragraphe précédent, que les fronts de vitesse ne sont pas normaux aux aubes. L’inhomogénéité
du champ de vitesse est mise en évidence a travers I’évolution de I’inclinaison des fronts de vitesse
dans la direction axiale. Cette inhomogénéité est due aux variations radiales du champ moyen
qui entrainent des variations radiales des valeurs de k, pour chaque mode de pulsation w. En
observant le terme de phase du cosinus dans 1’équation (5.10), on remarque que pour la position
x = 0 (& mi-corde de 'aube), ces variations radiales disparaissent, et les fronts de vitesse ne sont
pas inclinés. Les résultats présentés ici sont issus d’un calcul pour lequel un déphasage a été
introduit dans I’équation (5.10) afin que les fronts de vitesse soient droits dans la région du bord
d’attaque des aubes. Toutefois, les résultats issus des deux calculs (avec et sans déphasage) ne
montrent aucune différence sur les données pariétales ni sur les spectres acoustiques en conduit
présentés plus loin. Contrairement au cas de calcul précédent pour lequel les aubes n’étaient
pas calées, ici le champ de fluctuation de pression en dehors de la grille d’aubes n’est pas nul.
En effet le rayonnement des dipoles normaux aux aubes n’est plus annulé par celui des aubes
voisines, a cause du calage. En revanche, en raison de I’homogénéité azimutale des fluctuations
de vitesse injectées (my = 0), les modes azimutaux générés sont uniquement d’ordres +kV (avec
k un entier). On peut visualiser les champs instantanés de la fluctuation de pression dans des
sections situées une corde en amont et une corde en aval des aubes sur la figure 5.40.
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Fig. 5.38: Calcul en écoulement tournant. Vue du maillage utilisé pour le calcul numérique

(b)

(a)
Fig. 5.39: Calcul en écoulement tournant. Champs instantanés de la fluctuation (a) de vitesse
azimutale (niveaux entre +2 m/s) et (b) de pression (niveaux entre 100 Pa).
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y (m) y (m)

Fig. 5.40: Calcul en écoulement tournant. Champs instantanés de la fluctuation de pression pour
des sections du conduit (a) en x = —3¢/2 et (b) en x = 3¢/2, niveaux entre £40 Pa.

La valeur efficace de la fluctuation de pression est présentée sur I’ensemble de la surface de
I’aube, ainsi que pour des coupes a des positions radiales différentes sur la figure 5.41. Le résultat
numérique est assez proche de la solution d’Amiet, bien que la distribution de pression efficace
fournie par la simulation n’est pas parfaitement symétrique entre les deux faces de ’aube, comme
pour le cas précédent. Cet effet peut étre di a la présence des aubes voisines qui, en raison du
calage, n’affectent pas de maniere identique I'extrados et I'intrados. Comme pour le cas de calcul
précédent la pression efficace n’est pas totalement homogene en envergure. Le pic de pression
semble légerement plus étalé au carter qu’au moyeu.

Finalement, la puissance acoustique en conduit en aval de la grille, issue du couplage du calcul
numérique a une intégrale de FWH est présentée sur la figure 5.42 et comparée au résultat
d’Atassi,” ainsi qu’a la solution de Reboul fondée sur le modele d’Amiet. Notons que le modele
d’Amiet ainsi que 'utilisation d’une méthode de FWH en conduit suppose un écoulement moyen
axial lors de la propagation en aval dans le conduit (voir annexe C). En pratique, en aval d'un
redresseur I’écoulement n’est plus tournant, alors que le cas proposé ici par Atassi ne redresse pas
I’écoulement qui reste tournant en aval de la grille. En revanche, la méthode d’Atassi, qui fournit
le rayonnement direct dans le conduit, tient compte de la rotation de ’écoulement moyen. Afin de
tenir compte de I'inhomogénéité radiale de I’écoulement moyen, le calcul de Reboul (Amiet) est
réalisé en découpant ’aube en 10 tranches en envergure. Chaque tranche se voit donc affecter une
valeur différente de la vitesse de convection. Le résultat ainsi obtenu grace au modele d’Amiet
est en bon accord avec le résultat d’Atassi, hormis la légere bosse entre 900 Hz et 1800 Hz
qui n’est pas retrouvée sur le résultat d’Amiet. Cela semble indiquer que les effets de cascade
et de convection en écoulement tournant sont faibles pour cette configuration. En revanche les
résultats numériques sous-estiment le spectre de puissance acoustique, et le maximum du spectre
est situé autour de 1200 Hz au lieu de 700 Hz pour le résultat d’Atassi. De plus la pente de
décroissance en fréquence pour le calcul numérique est plus accentuée que pour les deux autres
résultats.

La pression pariétale efficace issue du calcul numérique (figure 5.41(c)) étant légerement supé-
rieure a la solution d’Amiet, la sous-estimation de la puissance dans le conduit et ’évolution du
spectre issus du calcul numérique paraissent surprenantes. Pour tenter d’expliquer ce compor-
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Fig. 5.41: Calcul en écoulement tournant. Distribution surfacique de la pression pariétale efficace
sur (a) la face inférieure et (b) la face supérieure de ’aube, niveaux entre 0 et 250 Pa. (¢) Coupes
de la pression pariétale efficace en (——) r —ry = 0.1(ry — rp), (——) r —ry = 0.5(rt — 1) et
(==)r—ry=09(ry — rp).
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Fig. 5.42: Calcul en écoulement tournant. Puissance acoustique (Wp.ey = 4 x 10719 W) intégrée
sur une section du conduit, en aval de la grille d’aubes. (——) Résultats numériques, (——)
solution d’Amiet et (=) résultats d’Atassi.

tement, les spectres de pression pariétale sont tout d’abord analysés pour des points situés au
bord d’attaque et a 10% de la corde. Ces spectres sont présentés sur la figure 5.43 et comparés
aux prévisions d’Amiet. Notons que pour les points situés au bord d’attaque, les spectres de la
solution d’Amiet ont été remis a ’échelle du calcul numérique, puisque le pic de pression prévu
par le modele d’Amiet au voisinage du bord d’attaque est tres intense (théoriquement infini au
point de bord d’attaque). On remarque que les spectres numériques oscillent de maniere assez
importante pour les points situés & 10% de la corde, mais leur décroissance en fréquence reste
relativement similaire a celle prévue par le modele d’Amiet. Le contenu spectral des sources a
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la paroi ne semble donc pas étre responsable de I’allure du spectre de puissance acoustique sur

la figure 5.42.
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Fig. 5.43: Calcul en écoulement tournant. Densités spectrale de puissance de pression pour
des points situés a la paroi sur (a)-(b) la face inférieure et (c)-(d) la face supérieure. (——)
r—ry=0.1(rs — 1), (—) r — 71 = 0.5(r — 1), (——) r — 71 = 0.9(r; — rp) et (= = =) solution
d’Amiet & r —ry = 0.5(ry — 7).

On s’intéresse alors aux phases des fluctuations de pression pariétale pour ces méme points,
présentées sur la figure 5.44. On peut voir que pour les points situés au bord d’attaque, les
fluctuations de pression sont en phase pour les différentes positions en envergure étudiées, ce
qui est normal puisque le champ de fluctuations de vitesse injecté a été défini afin d’assurer que
les fronts de vitesse soient paralleles au bord d’attaque. En revanche, pour les points situés a
10% de la corde, on observe un déphasage des fluctuations de pression en fonction de la position
en envergure. Ce déphasage est di a I'inhomogénéité radiale de la vitesse de convection des
fluctuations de vitesse incidentes. Ainsi, lors de ’application de la méthode de FWH, les sources
sont déphasés en envergure, alors qu’elles sont en phase dans le modele d’Amiet (pour des rafales
paralleles).

L’impact de ce déphasage en envergure a été étudié de deux manieres distinctes. La premiere
consiste a ne pas tenir compte du déphasage en envergure entre les différentes rangées de points
radiales lors du calcul de I'intégrale de FWH. Le déphasage entre les points sources le long de la
corde pour chaque rangée radiale est, quant a lui, conservé. La deuxiéme méthode (qui vise & se
rapprocher d’un calcul Amiet sur une seule tranche) consiste a n’utiliser que les données CAA a
mi-envergure (r —ry = 0.5(ry — 11,)), et de les dupliquer sur U'intégralité de I’aube lors du calcul
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Fig. 5.44: Calcul en écoulement tournant. Phase de la pression pour des points situés a la paroi

sur (a)-(b) la face inférieure et (c)-(d) la face supérieure. (——) r —ry = 0.1(ry — rp), (—)
r—ry=0.5(ry —rp) et ( ) —re=0.9(ry — ).

FWH, la réponse de 'aubage liée a ’évolution radiale de I’écoulement moyen n’étant pas prise
en compte. Les spectres de puissance acoustique issus de l'application de ces deux méthodes
sont présentés sur la figure 5.45. On remarque que la non-prise en compte du déphasage en
envergure par les deux méthodes fournit des niveaux des spectres plus élevés qu’initialement.
Néanmoins ’aspect des spectres reste assez différents des résultats de référence, toujours avec
un maximum autour de 1200 Hz (trés marqué pour le calcul FWH réalisé en dupliquant les
données numériques & mi-envergure), et une pente de décroissance en fréquence plus accentuée.
A la vue de ces résultats, il semble que la restriction aux rafales paralleles pour ce calcul CAA,
ou la convection est inhomogene radialement, ne permette pas une estimation correcte de la
puissance acoustique générée par I'interaction avec la grille. Toutefois la réalisation d’un calcul
prenant en compte les rafales obliques (k, # 0) devrait permettre de se rapprocher des solutions
de référence d’Atassi et d’Amiet.
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Fig. 5.45: Calcul en écoulement tournant. Puissance acoustique (Wp.ey = 4 x 10719 W) intégrée
sur une section du conduit, en aval de la grille d’aubes.(——) Solution d’Amiet, (——) d’Atassi,
(—) résultats numériques initiaux, (= - = -) sans prise en compte du déphasage en envergure
et (= = =) obtenus par duplication des données a mi-envergure.
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5.5 Conclusion du chapitre

De premieres applications de la méthode numérique a des configurations de grilles d’aubes en
conduit annulaire ont été mises en oeuvre dans ce chapitre. Apres une premiere étape mettant en
évidence des difficultés liées a la résolution des équations d’Euler non-linéarisées pour l'injection
et la convection de rafales cylindriques en conduit, la méthode numérique a été validée sur des
cas harmoniques d’interaction entre une rafale cylindrique et une grille de plaques planes placée
dans un écoulement uniforme axial. Par la suite, la description du champ de vitesse large bande
incident proposée au chapitre 3 a été adaptée a la géométrie annulaire. Les fluctuations de vitesses
injectées sont restreintes a des modes azimutaux plans, ce qui permet de ne considérer qu’un seul
canal d’aube lors des calculs numériques. De plus, seules les rafales paralleles sont considérées,
par analogie avec le modele d’Amiet en conduit. Toutefois, la restriction du sillage incident aux
modes plans ne permet pas d’estimer directement le rayonnement acoustique dans le conduit.
Un couplage du code sAbrinA.v0 avec une méthode de FWH en conduit a alors été réalisé. Un
premier calcul numérique large bande a été effectué sur une configuration de grille d’aubes placée
dans un écoulement axial uniforme, et en aval d’une grille de turbulence générant une turbulence
homogene isotrope. Les aubes considérées dans le calcul numérique sont restreintes a des plaques
planes sans calage. Les résultats issus du couplage du code de calcul avec la méthode de FWH sont
en bon accord avec la solution analytique de Posson et ont permis de simuler les effets de cascade
négligés dans la solution d’Amiet. Un excellent accord avec les mesures disponibles, réalisées au
LMFA a ainsi été obtenu. Enfin, un second calcul large bande est effectué sur une configuration
de grille de plaques plane non chargées, placées dans un écoulement tournant. Les plaques planes
présentant un calage, la description du champ de vitesse incident a, la aussi, fait 'objet d’une
adaptation afin de prendre en compte le calage de I'aube. La réponse pariétale de I’aubage
est relativement similaire & la solution d’Amiet, & I'exception des oscillations présentes sur les
spectres de pression pariétale. Toutefois, les prévisions numériques de puissance acoustique dans
le conduit montrent des écarts significatifs avec la solution de référence d’Atassi, ainsi qu’avec
la solution d’Amiet. Des effets sur le rayonnement liés au déphasage des sources en envergure
dans le calcul numérique ont été mis en évidence, tendant a montrer que la restriction du sillage
aux rafales paralleles dans 'approche CAA4+FWH ne permet pas une estimation correcte du
rayonnement en conduit.



Conclusion et perspectives

De nombreuses méthodes numériques ont été développées dans le but de prédire les contribu-
tions harmoniques du bruit de soufflante. La composante large bande, quant a elle, peut a ’heure
actuelle étre évaluée, soit par des méthodes analytiques réalisant des hypotheses fortes sur les
géométries considérées, soit par des méthodes CFD instationnaires avancées qui requierent des
moyens de calcul trés importants. Une méthode numérique a été mise en oeuvre lors de cette
these, afin de permettre le calcul de I’émission sonore d’un aubage soumis a un sillage turbulent.
Afin de limiter le cout de calcul, cette méthode ne privilégie pas a une description fine de la
turbulence. Elle est basée sur un code résolvant les équations d’Euler dans le champ proche
autour de I'aubage considéré. Les fluctuations de vitesse turbulentes sont modélisées grace a
une méthode stochastique, et injectées dans le domaine de calcul a travers une condition aux
limites adéquate, permettant aussi une sortie "propre” des ondes acoustiques. Le champ acous-
tique lointain est obtenu par chainage du code Euler avec une méthode intégrale de FWH, en
surface solide (& partir de la pression pariétale), ou en surface poreuse lorsque cela est possible
(a partir du champ de fluctuation extrait sur une surface de controle entourant ’aubage).

Le choix d’une telle méthodologie de calcul s’est appuyé sur une étude bibliographique des
différentes méthodes de prévision du bruit d’interaction. Depuis les années 70, des méthodes
analytiques ont été développées afin de prédire le bruit émis par un profil impacté par une tur-
bulence, & partir d’une description spectrale du champ de vitesse turbulent incident. Certains
modeles ont été développés pour évaluer le bruit émis par une grille d’aubes, tenant ainsi compte
des effets de la présence des aubes voisines sur le rayonnement acoustique. Ces modeles analy-
tiques présentent ’avantage d’avoir un temps de mise en oeuvre tres réduit. En revanche, bien
que certains modeles aient été améliorés afin de prendre en compte les effets de I'épaisseur des
profils ou de leur cambrure, ils restent limités par les géométries considérées, qui ne peuvent pas
étre completement tridimensionnelles. De plus, les modeles de réponse de grille sont, en général,
basés sur une approche de grille déroulée et ne tiennent ainsi pas compte des éventuels effets de
la géométrie annulaire du conduit sur la réponse des aubes. Les méthodes numériques ont, quant
a elles, été longtemps développées dans le but d’estimer la réponse de profils & des fluctuations de
vitesse harmoniques. De nombreuses études ont été réalisées, d’abord en deux dimensions sur des
cas d’interaction rafale-profil, puis en trois dimensions sur des grilles d’aubes en conduit par des
méthodes fréquentielles hybrides CFD/CAA. De premieres études large bande ont été réalisées
a partir de deux approches distinctes. La premiere est issue du développement des méthodes
stochastiques pour la synthétisation d’un champ turbulent, et les études réalisées ont, a I’heure
actuelle, été restreintes & des calculs bidimensionnels. La deuxieme approche consiste a utiliser
des méthodes CFD avancées afin de calculer a la fois la génération de la turbulence, et son
interaction avec ’aubage considéré. Cette seconde approche est, en revanche, tres cotiteuse en
temps de calcul. Ces observations ont motivé le choix de développer une approche utilisant une
méthode stochastique, permettant d’envisager des cotts de calculs plus réduits, et de prendre
en compte des géométries tridimensionnelles.

Dans le second chapitre, I'implémentation dans le code CAA de conditions aux limites adaptées,
d’une part a la sortie des modes acoustiques et hydrodynamiques, et d’autre part a 'injection
de fluctuations de vitesse dans le domaine de calcul a été validée. C’est, en effet, a travers la
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frontiere amont du domaine de calcul que les fluctuations de vitesses synthétiques sont injectées.
La qualité des conditions aux limites retenues (les conditions de Tam) a été testée et validée sur
des cas élémentaires de sortie d’une impulsion acoustique, puis d’un tourbillon. L’aptitude de
la condition d’injection & introduire des fluctuations de vitesse dans le domaine tout en mini-
misant l'introduction de fluctuations de pression parasites a aussi été validée. Par la suite, des
cas harmoniques bidimensionnels d’interaction entre une rafale et une plaque plane ont été mis
en oeuvre. Les résultats numériques obtenus ont présenté un excellent accord avec la solution
analytique d’Amiet. Enfin I’apparition d’effets non-linéaires lorsque ’amplitude de la rafale est
élevée a été étudiée, et a fait apparailtre un phénomene d’instabilité numérique, lié a la sin-
gularité de bord d’attaque. Il a été souligné que les amplitudes rencontrées en pratique dans
les cas d’interaction rotor-stator restent assez faibles, et que les géométries réelles de profil ne
présentent pas une telle singularité de bord d’attaque.

Dans le chapitre 3, nous nous sommes intéressés a la définition de la méthode stochastique utilisée
pour synthétiser un sillage turbulent. Une étude bibliographique sur I'utilisation des méthodes
stochastiques pour 'aéroacoustique a fait apparaitre deux familles de méthodes. La premieére
est fondée sur une décomposition du champ de vitesse en modes de Fourier, et la seconde sur
le filtrage d’un signal aléatoire afin d’imposer des caractéristiques spatio-temporelles souhaitées.
Une description par décomposition en modes de Fourier a été retenue, de par ses similitudes
avec le modele analytique d’Amiet, et en raison de la flexibilité du choix des nombres d’ondes
considérés qu’elle offre lors de la génération du champ de vitesse. Cela permet notamment de
tirer parti des effets de filtrage en nombres d’onde dans la réponse aéroacoustique du profil, en
vue de limiter le nombre de modes & injecter. Il a été montré que la méthode proposée était en
mesure de conserver le spectre de la fluctuation de vitesse prescrit. Les cas de validation effectués
ont néanmoins mis en évidence ’augmentation significative du temps de calcul du champ syn-
thétique lorsque beaucoup de modes sont considérés (par exemple si la sommation est réalisée
sur plus d’une direction de I’espace spectral), ainsi que la nécessité de moyenner les résultats en
raison des interférences entre les différents modes sommés pour une méme fréquence. Pour les
applications tridimensionnelles, une analogie avec la théorie d’Amiet nous a conduit & ne consi-
dérer les rafales paralleles, sous réserve de certaines hypotheses. Cette restriction aux rafales
paralleles permet de réduire considérablement le temps de calcul en limitant le domaine & une
tranche réduite en envergure, et permet de s’affranchir des effets d’interférences entre modes.
Ces hypotheses ont ainsi été appliquées a un cas d’interaction turbulence-plaque plane en trois
dimensions. Le rayonnement en champ lointain obtenu par couplage avec une méthode intégrale
montre la aussi un excellent accord avec la solution d’Amiet.

Dans le quatrieme chapitre, la méthode numérique mise en place précédemment a été appliquée
a des géométries réalistes de profils, dans le but notamment d’estimer les performances acous-
tiques d’un traitement sinusoidal du bord d’attaque, proposé dans le cadre du projet européen
FLOCON. Apres un bref rappel des effets escomptés d’un tel traitement, les résultats de la
campagne expérimentale menée a 'ISVR ont été présentés. La méthode numérique a été mise
en place, dans un premier temps sur le profil de référence, puis sur le profil traité, en supposant
un écoulement moyen parfaitement uniforme. Bien que cette hypotheése sur ’écoulement tende a
sous-estimer la pente de décroissance des spectres acoustiques en fréquence, l'effet du traitement
a été tres bien restitué par le calcul numérique, sur une gamme de fréquences pour laquelle les
modes obliques négligés contribuent peu au rayonnement du profil traité. En hautes fréquences,
les prévisions numériques tendent a surestimer les réductions apportées par le traitement. Une
seconde simulation a été mise en oeuvre sur le profil de référence, en considérant un écoulement
moyen réaliste, issu d’un calcul RANS. Cette application a mis en évidence la nécessité d’utiliser
un domaine CAA plus grand (et donc une augmentation du cout de calcul). De plus, les couches
de cisaillement présentes sur le champ moyen ont entrainé ’apparition de modes de vorticité le
long du profil, qui perturbent la réponse pariétale, notamment dans la région du bord de fuite.
En revanche, la prise en compte d’un écoulement réaliste a permis de mieux prendre en compte
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la distorsion du sillage incident a proximité du profil, et ainsi d’obtenir une meilleure estimation
de la pente de décroissance des spectres acoustique en champ lointain.

Enfin, le dernier chapitre s’est intéressé a des premieres applications de la méthode numérique
sur des configurations de grilles d’aubes en conduit. Les difficultés liées a la résolution des équa-
tions d’Euler non-linéarisées ont tout d’abord été mises en évidence. Ensuite, des cas de calcul
d’interaction entre une perturbation de vitesse harmonique et une grille de plaques planes, issus
d’un benchmark CAA, ont été effectués afin de valider la méthode. Une adaptation aux géomé-
tries annulaires de la description du champ de vitesse présentée au chapitre 3 a été proposée.
Le modele stochastique mis en oeuvre ne considere que des modes azimutaux plans lors de la
décomposition du champ de vitesse, ce qui permet de restreindre le domaine CAA & seul ca-
nal d’aube d’appliquer des conditions de périodicité cylindrique. En revanche, 'acces direct au
rayonnement acoustique dans le conduit devient impossible. Ce dernier est obtenu par couplage
de la réponse pariétale de I’aubage avec une méthode intégrale. Une premiere application rela-
tive & une campagne expérimentale menée au LMFA a été proposée sur une grille d’aubes placée
dans un écoulement axial, en aval d’une grille de turbulence. Les effets liés a la géométrie de
grille d’aubes annulaire semblent étre capturés par la méthode numérique, et les résultats ainsi
obtenus ont montré un meilleur accord avec les données expérimentales que la solution d’Amiet,
qui ne tient pas compte des effets de grille. Enfin, une seconde configuration de grille d’aubes
calées en présence d’un écoulement tournant a été étudiée. Le champ de vitesse injecté a di
étre adapté afin de pouvoir relier les expressions dans le repere de ’aube calée et dans le repere
lié au conduit. Les premiers résultats ont montré un décalage en fréquence du maximum du
niveau de puissance acoustique en conduit et une surestimation de la décroissance du spectre
en fréquence. Les analyses réalisées sur la réponse de ’aube semblent indiquer que la restriction
du sillage incident aux rafales paralleles, convectées par un écoulement moyen inhomogene en
envergure, entraine ’apparition d’un déphasage de la réponse en envergure qui ne permet pas
une estimation correcte du rayonnement acoustique.

La méthode numérique développée dans cette these a montré son aptitude a prédire le bruit da
a 'interaction entre un champ de vitesse turbulent et un aubage de géométrie tridimensionnelle.
La méthode stochastique proposée permet d’injecter des fluctuations de vitesse calibrées via un
spectre de turbulence prescrit, avec un cotit de calcul relativement faible lorsque le nombre de
modes est limité. Les hypotheses faites sur le champ de vitesse injecté permettent de limiter
le nombre de modes considérés, mais aussi la taille du domaine de calcul et donc d’aboutir a
des temps d’exécution bien adaptés aux applications pratiques. De plus, la restriction du champ
moyen a un écoulement uniforme permet aussi de limiter le domaine autour du profil et d’obtenir
une solution approximative tres satisfaisante et beaucoup moins pertubée en raison de ’absence
de modes de vorticité. Néanmoins, la prise en compte d’un écoulement réaliste est possible, et
permet une meilleure appréciation des spectres acoustiques en champ lointain par comparaison
aux résultats expérimentaux. Pour les configurations de grilles d’aubes en conduit, la descrip-
tion du champ de vitesse proposée permet de restreindre le domaine de calcul & un unique canal
d’aube. Les premieres applications des configurations simplifiées fournissent des résultats tres
encourageants.

Toutefois une étude plus approfondie de la prise en compte des rafales obliques devrait permettre
d’améliorer les prévisions numériques, a la fois dans le cas d’un profil isolé bénéficiant d’un trai-
tement de bord d’attaque, mais aussi dans le cas de la grille d’aubes annulaire placée dans
un écoulement inhomogene. Pour réaliser une telle étude, il est nécessaire d’améliorer le temps
de calcul, actuellement rédhibitoire, du champ de vitesse injecté, lorsque 1’on souhaite prendre
en compte un grand nombre de modes. Une solution envisagée consiste en une séparation des
composantes spatiale et temporelle du champ injecté, permettant éventuellement de stocker la
composante spatiale au lieu de la calculer a chaque itération. Une autre piste est une utilisa-
tion avantageuse du découpage parallele permettant, d’attribuer plus de puissance au calcul du
champ de vitesse synthétique, et d’éviter que les processeurs n’effectuant pas d’opérations dans
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les cellules d’injection "attendent” ceux qui doivent calculer le champ synthétique. Par ailleurs,
une these devrait par ailleurs débuter fin 2014, visant a étendre la méthode développée ici a
une description du sillage incident incluant les trois nombres d’onde, pour les configurations
annulaires. Cette description plus fidele du sillage turbulent pourra permettre une simulation
numérique complete sur un redresseur testé dans le banc PHARE du LMFA. Les grandeurs
turbulentes et le contenu spectral du sillage turbulent pourront étre issus d’un calcul ZDES
(Zonal Detached Eddy Simulation) sur une aube d’'un moteur LEAP (actuellement en cours a
I’'ONERA), ou bien des mesures par fils chauds réalisées au banc PHARE.



Annexe A

Le modele d’Amiet

Le modele d’Amiet? ?* est basé sur les équations linéarisées de ’acoustique, et permet d’évaluer
la réponse instationnaire et le rayonnement d’un profil impacté par des fluctuations de vitesses
turbulentes. Le profil considéré est assimilé & une plaque plane, sans épaisseur ni incidence. Le
repere de coordonnées est défini tels que 'axe = soit aligné avec la corde, 'axe y avec ’envergure
et I’axe z soit normal a la plaque. L’origine du repere est positionnée au centre de la plaque.
L’écoulement moyen est uniforme et aligné avec la corde : 4 = (U, 0, 0). La turbulence incidente
est supposée gelée, c’est a dire qu’elle est uniquement convectée par I’écoulement moyen, et on
peut écrire w = k,U,. Seule la composante normale de la fluctuation de vitesse w’ interagit
avec la plaque plane. Cette composante peut s’écrire :

+o0 +oo )
w'(z,y,t) = / / W' (kg by ) et Rt TRy =) g dke, (A1)

ot @' est la double transformée de Fourier spatiale de w’. A partir de cette description spectrale
de la fluctuation de vitesse incidente, la réponse instationnaire de la plaque peut étre évaluée.
Le saut de pression instationnaire a la paroi peut s’exprimer :

+o0 +oo )
Ap'(z,y,t) = 2mpocU. / / W' (ks oy ) g (2, oy oy e RVt =Rut) gk dke, (A.2)

avec g(z, kg, ky) la fonction de portance réduite, qui correspond & une fonction de transfert
entre la turbulence incidente et la pression a la surface de la plaque. Cette fonction est obtenue
de maniére itérative grace & une méthode de Schwarzschild®!'?* en considérant successivement
la plaque comme un demi-plan infini en aval, puis comme un demi-plan infini en amont afin
d’ajouter une correction de bord de fuite.

A.1 Rayonnement en champ libre

Amiet utilise la théorie de Curle®® pour relier la réponse instationnaire du profil au rayonnement
acoustique, en assimilant ce rayonnement a celui d’une distribution de dipoles placés sur la
surface de la plaque. Pour le cas d'un profil en champ libre, le rayonnement acoustique est
obtenu grace a la fonction de Green en champ libre (en tenant compte de 1’écoulement moyen
dans la direction x), dont I’expression est donnée en annexe C. La pression acoustique produite
par un dipole placé en (z,y,0), en considérant que le point d’observation Y = (X,Y, Z) est en
champ lointain, et en utilisant le fait que la plaque plane est dans le plan xy est :

ikZ AP (z,y,w) z‘w(t-s-M(X 2)=50 | aX+yY > )
e

A =32 2
Y, w)= s s 5o
P ) 471'53

(A.3)
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avec k = w/¢ le nombre d’onde acoustique ,8 = /1 — M2 et en simplifiant Sy par Sy =
VX2 + (2(Y2 + Z2). La densité spectrale du bruit rayonné par l'intégralité de la plaque en
champ lointain est alors donnée par :

% <570 - ky2>> ’E(a:, kg, ky)|2 (I)ww(kxﬂ ky)dky
( k)
(A.4)

avec L(z, k;, ky) la fonction de transfert aéroacoustique totale, calculée a partir de la fonction de
portance réduite g(x, kz, ky), et Py (ke, ky) le spectre & deux nombres d’ondes de la fluctuation
de vitesse normale a la plaque plane. Si I'on fait I’hypothese que la plaque est d’envergure infinie,
alors :

kZpsoc 2 UsoLm [T
)

()| o
, 215 — ( - ky> (A.5)

Cette hypothese fait disparaitre I'intégrale selon les nombres d’onde £y, et la densité spectrale
du bruit rayonné devient :

il
So

k:Zpooc> 2 UsoLm

2
kY
s - (12255 U o () o

So

£($7k1’7

On peut alors remarquer que si 'observateur est situé dans le plan médian en envergure (Y = 0),
la densité spectrale ne fait intervenir que les rafales paralleles :

|L£(2, ki, 0)] @y (i, 0) (A7)

kZ pooc 2 Uy Lm
Spp(Yvw) = ( 2S8 ) 2

A.2 Rayonnement en conduit

Pour le cas du rayonnement en conduit annulaire, seule la propagation vers ’aval est traitée
ici. L’aube considérée est une plaque plane sans fleche, ni dévers, mais qui peut présenter un
angle de calage x. Le repere de coordonnées cylindriques lié au conduit est (r,0,x) et le repere
lié & 'aube est (£,m,7), avec 'axe £ dans la direction de la corde et ’axe n normal a la plaque.
Les aubes sont supposées indépendantes, ainsi les éventuels effets de grille 1ié & la présence des
aubes voisines ne sont pas pris en compte. La formulation d’Amiet présentée ici permet de calcul
la densité spectrale de puissance de 'amplitude modale E [\Amn( f )|2] pour les modes d’ordres
azimutaux m et radiaux n. L’amplitude modale A,,, est reliée & la pression par :

400 +o0

PY. )= D > ApnCrp(r)e (mHhmn) (A.8)

m=—oon=1

ot Ciyyy est la fonction radiale, et k,,, le nombre d’onde axial du mode (m,n), dont les expres-
sions détaillées sont notamment données dans [124]. La formulation d’Amiet présentée ici fait
I’hypothese de compacité des sources en envergure. Les sources sont alors caractérisées par une
distribution linéique a la position radiale rs. Notons que la formulation complete (sans hypo-
these de compacité), ainsi qu’une formulation faisant ’hypotheése de compacité des sources en
envergure et en corde sont détaillées dans [124]. La densité spectrale de puissance de 'amplitude
modale est alors donnée par :



149

3 2 2 2 +00
91 T Lp5,c*Ux . mcosx
E [’Amn(f)’ } _2‘Amn’2r72nn [(kmnsmx e )Cmn("”S)} /_OO (I)unun(k&kr)x
2sin2 (/{:r%)

Lonn (s, ke, kyr
Cantro b P

dk, (A.9)

ot Ay, est le parametre de coupure du mode (m, n), ', un parametre de normalisation de Cyy,y,,
et L,y la fonction de transfert aéroacoustique modale (voir [124]). Une simplification similaire
a celle présentée en équation (A.5) peut étre réalisée en supposant que I’aube est d’envergure
finie. La DSP de 'amplitude modale peut alors étre réécrite en ne faisant, & nouveau, intervenir
que les rafales paralleles (k, = 0) :

91 T LP2PUs : m cos X 2 2
E [‘Amn(f” ] = m kmn sinx — Ty Crn(Ts) (I>u7,u77 (k@ 0)|Linn(rs, ke, 0)|
(A.10)
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Annexe B

Le code sAbrinA.v0

Le code sAbrinA.v0,'2> 127128129 qéveloppé & TONERA résout les équations d’Euler complétes
ou linéarisées, dans le domaine temporel, sous une formulation conservative, et en appliquant
une décomposition sur les variables perturbées. Les maillages utilisés sont structurés et peuvent
étre curvilignes et multi-blocs. Les dérivées spatiales sont estimées a ’aide d’un schéma aux
différences finies standard d’ordre 6, et un filtrage explicite d’ordre 10 est utilisé, afin d’assurer
la stabilité du code. L’avancement temporel est assuré par un schéma de Runge-Kutta d’ordre
3. Le code est parallélisé a ’aide de la bibliotheque standard MPI (Message Passing Interface).
Les équations résolues, ainsi que les conditions aux limites présentes dans sAbrinA.v0 qui ont
été utilisées sont présentées par la suite.

B.1 Les équations résolues

B.1.1 Equations d’Euler sous forme conservative

Pour un fluide parfait, compressible et non soumis a des transferts de chaleur ou de masse, les
équation d’Euler sous forme conservative peuvent s’écrire :

U OF 9G  OH

ou 9G  oH _ B.1
ot Tox "oy T oz (B.1)

ou U est le vecteur solution (p, pu, pv, pw, pe)T et F, G, H sont les vecteurs de flux selon les
direction z, y, z. L’énergie totale e, avec les hypotheses réalisées sur le fluide, est définie par :

g ul* 1 op

= B.2
> o1, (B.2)

Les vecteurs de flux peuvent alors étre exprimés de la maniere suivante :

pu pv
pu2 +p puv
2
F— puUv G— pv-+0p
puw pLW
u (gl + —2p o (gl + —2p
2 v—1 2 v—1
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pw
puw
pLW

pw® + p

1 2 2
w (el + )

B.1.2 Ecriture sous forme perturbée

Il est possible d’étudier le champ de fluctuations uniquement, en introduisant une décomposition
des variables en une partie moyenne (7) et une partie fluctuante (.") :

p=p+p , wi=u+u, , p=p+p

Il est alors possible de ré-écrire le systeme d’équations (B.1) :

I ] n _ 3 / / / !
90 oF G 8H] [OU OF G O] _ (B3)

ot T ox oy o2 ot T ox "oy T o-

Le premier terme correspond aux équations d’Euler écrites sur le champ moyen :

p pli
pi put +p
U= Py , F= puv :
P P
Sl + —2p a (ol +
2 v—1 2 v—1
pv pw
POl Pl
G- po* +p - puv
PO w4 p
0 Yo (L e Yoo
o (el + o) o (golaP+ 2o

Ainsi, si 'on impose un champ moyen qui est solution des équations d’Euler dans le calcul, seul
le second terme de I’équation (B.3) est a résoudre. Le systeme d’équation résultant fait alors
intervenir des termes linéaires (.;) et des termes non-linéaires (.,;). On peut les séparer afin
d’écrire :

U =U;+ Uy,

F =F,+F),

G/ _ G/ + G/ (B4)
- M nl

H/ == H; + H;ll

avec le vecteur U’ :
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/

p
plﬂ—i-ﬁul
p/@—i-ﬁvl
p’u_}—l—ﬁw’

v—1

1
puiu’ + 2 p'[[a]]* +

Le flux F’ décomposé devient :

1
= Ss112
o (olalP+

nl —

1
1ﬂ@wﬁ+2mmW+

Pour le flux G’ il vient :

1
N I T
o (ol +

nl —

et enfin le flux H' :

1
v/ (ﬁu’.ﬁ + §p'HﬁH2 -

0
plu/
) ;Ll - p’v’
p/w/
/ 1_ 1112 /= .. 1 / 1112
p a2 + paa + = ||
2 2
p/fL—f—ﬁu/
2pu’ +p' + p'u?
pluv + pu'v + pun’
p'uw + pu'w + puw’
v Y . 1 =112 Yy
1 1p> +a (puu +oellalf”+ 1 1p>

,0/ o
2p,au/ + p/u/2
Ll

/1!
uw

p/ulﬁ + p/m/ + ﬁu/v’ +p
p/ulw + p’ﬂw’ + ﬁu/w/ +p

1 1
) + (o) (S + gl + IR

plﬁ + ﬁvl

oo+ pv'u + pou
2000 +p' + p'v?

p'vw + pv'w + pow’

Lp/
v—1

1
1 p) + 0 (pﬁ.u/ + 2o |lal)? +
v—1 2

p/vl
plvlﬂ-i-p/@ul-i-ﬁvlul—i-plvlul
/12

/=1
v

2000 4+ p
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plu_) +ﬁw’
oo+ pv'u + pou/
- 2ﬁ1—)vl+p/+plq—}2

p'vw + pv'w + pow’

1
p> +w (pﬁ-u’ + ip’l\ﬁlll2 + p’)

1
S as112
o (olalP + 2

v
v—1

p’w’
p’w’ﬂ—i—p’wu’—i—ﬁw'u’—i—p/w’u’
, p’w’@%—p’wv’—i—ﬁw'v'—i—plw’v’
nl — /12

20 ww’ + p'w

1 1 1
o (i Gl ) + (o o) (P + ol + 5o R

Gréace a cette décomposition, il est possible dans sAbrinA.v0 de réaliser des calculs sur les
équations completes, mais aussi sur les équations linéarisées lorsque celles-ci sont adaptées au
probleme étudié.

B.1.3 Transformation de coordonnées

Le traitement de géométries complexes (profils, jets, ...) nécessite, en général, d’utiliser des
maillages curvilignes. Il est alors nécessaire de réaliser une transformation de coordonnées afin
de résoudre le systeme d’équations (B.1) avec les schémas aux différences finies. Ainsi, dans le
systéme de coordonnées curvilignes (£,7, ¢), le systeme (B.1) s’écrit :

U’ <6F’ o OF on  OF &p)

ot "\ ocor T apor T 90 0n
0G'9¢ 090G on  0G' dp oH' 0¢ O0H' on OH dy
= — — = — — ) = B.
(8£8y+8n6y+8¢8y oot oma: T ape:) "0 (BY
Les dérivées dans les deux systemes de coordonnées sont reliées entre elles par :
or os on oc 06 o
o0& On Oy or 0Oy 0z
da dy Oy 9y dé dt on On On da
dy | = = dn | <= | dyg | =| =— — = dy
d= o0& On Oy dip di or Oy 0z d-
0: 0: 0: o0 Oy 0y
9§ In Oy or Oy 0z
J J! (B.7)

Il est ainsi possible d’écrire :
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o0& 1 (0y0z Oyoz
dx I \andy  9pon
on 1 (0y0z Oyoz
Ox [T \0pd¢ €Dy
dy 1 (0y0z Oyoz
dz I \dpdn  Ondyp

an 1 (0z0x 0z0x

oy " I\ 05 9oy (58)
dy 1 (0z0x 0z0x

dy  |J| \9pon ndp

o 1 (0x0dy Ox 0y

9z I \dndy  9pon

on 1 [0x0y Oxdy

9z I \0pd¢ €Dy

dp 1 (0xdy Oxdy

0z |J| <&p8n - 877&0)

ou |J| = det(J) le déterminant de la matrice de passage définie dans I’équation (B.7). Dans le
cas ol la relation suivante est vérifiée :

e\ 9 (on\ D (9o
ag( )*&(m)*w(ax)—o
o0& 0 (0On 0 (dp\
ag()%(ay)w(ay)—“ (B.9)
0& a (0n 0 (0Oyp
\ag( )wn(az)w(az)—o

Le systeme d’équations (B.6) peut se simplifier, et se mettre sous la forme :

ou’  oF. 0G/. OH/.

=0 B.1
ot T oe Tan T op (B.10)
avec F'., G/, et H'.. les flux curvilignes définis par :
23 %3 o€ _
F/c — FI GI H/
ox + y + 0z
G@:Fﬁ”+Gﬁ”+Hﬁ” 0 (B.11)

ox oy 0z

dp dp dp
/ ! !
kH F@x Gé? H@z 0

Le systeme (B.10) permet alors de résoudre les équations dans le repeére de coordonnées curvi-
lignes (&, 7, ).
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B.2 Schémas de discrétisation spatiale

B.2.1 Dérivation spatiale

Les dérivées spatiales intervenant dans les équations décrites précédemment sont calculées grace
a un schéma aux différences finies standard sur 7 points d’ordre 6. Les dérivées spatiales d’une
variable f dans une direction x sont ainsi calculées de la maniére suivante :

3
%(:p) = Aix Z a;jf(x + jAx) (B.12)

j=-3

ol les a; sont les coefficients du schéma, répertoriés dans le tableau B.1, et tels que a—; = a;.

ag ai a9 as
0 45/60 -3/20 1/60

Tab. B.1: Coefficients du schéma standard d’ordre 6.

B.2.2 Filtrage sélectif

Des oscillations maille a maille, qui ne sont pas résolues par le schéma présenté précédemment,
peuvent apparaitre dans les régions de forts gradients, de discontinuité ou dans les régions pour
lesquelles les mailles sont tres déformées. Afin de dissiper ces oscillations, un filtrage sélectif
standard d’ordre 10 est appliqué a chaque itération. Le champ de variables filtrées est alors
obtenu de la maniére suivante :

frittre(r) = f(z) — o Dy(z) (B.13)

avec o le coefficient de filtrage compris entre 0 et 1,et :

Dy(x) = Z d;f(z + jAz) (B.14)

ou les d; sont les coefficients du schéma, répertoriés dans le tableau B.1, et tels que d_; = d;.

ao al as as a4 as
193/256 105/512 —15/128 45/1024 —5/512 1/1024

Tab. B.2: Coefficients du filtre standard d’ordre 10.

B.3 Avancement temporel

Le schéma d’avancement temporel utilisé est un schéma de Runge-Kutta a 3 sous étapes, qui
permet d’avancer la variable f pour une équation df /0t — F(f,t) = 0 de la manieére suivante :

3 i—1
= ALY BE avee KU =F | f"+ ) ayKl t" 4 ¢;At (B.15)
i=1 j=1

i—1
avec ¢; = Z a;j. Des détails supplémentaires peuvent étre trouvées dans [127] et [93].
j=1
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B.4 Echanges paralleles

Afin de réaliser les calculs paralleles, le domaine de calcul est découpé en sous domaines attribués
aux différents processeurs. A chaque itération, les sous domaines qui ont une frontiere en commun
doivent communiquer et s’échanger les points de frontiére pour assurer la continuité. Afin de
conserver des schémas de dérivation et de filtrage centrés, des points fantémes sont créés par
le code autour de chaque sous-domaine. Ce sont ces points fantomes qui sont échangés lors des
communications paralleles (voir le schéma sur la figure B.1). Notons que les points fantémes sont
aussi utilisé pour les conditions aux limites décrites par la suite.

Domaine 1 Domaine 2

Fig. B.1: Schéma des échanges paralléles entre deux sous domaines.

B.5 Conditions aux limites

B.5.1 Condition de paroi glissante

La condition de paroi implémentée, permet grace aux points fantémes, d’imposer dp/dn = 0 a
la paroi. La paroi est supposée glissante, ainsi la vitesse tangentielle est inchangée a la paroi. En
revanche la vitesse normale est nulle afin d’assurer la condition de paroi solide : u.n = 0.

B.5.2 Condition de dégradation des schémas

Pour les frontieres de sortie, une condition de dégradation progressive des schémas de dérivation
et de filtrage est proposée.'?” Cette condition aux limite consiste & utiliser des schémas de
dérivation et de filtrage d’ordre plus faible dans la direction normale a la paroi, a mesure que ’'on
pénetre dans les points fantémes. Cette diminution de 'ordre des schémas permet de conserver
des schémas centrés, et augmente la dissipation numérique dans les points de frontiere. Dans
le dernier point fantome, les dérivées normales sont imposées & 0. En revanche, cette condition
aux limites ne permet pas d’assurer la non-réflexion des ondes incidentes. Elle est, en général,
associée a une zone d’étirement des mailles permettant de dissiper ces ondes avant leur impact a
la paroi. Toutefois cette condition au limite est trés robuste et peu cotuteuse en temps de calcul.

B.5.3 Condition de périodicité plane

Les conditions de périodicité planes, utilisées par exemple pour les calculs sur une tranche en
envergure d’un profil, consistent en fait & faire communiquer deux frontieres du méme domaine
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de calcul. Ainsi la logique d’échange des points fantémes présentée sur la figure B.1 est appliquée
entre les deux frontieres de périodicité du domaine considéré.

B.5.4 Condition de périodicité cylindrique

De maniere similaire a la condition de périodicité plane, la condition de périodicité cylindrique
permet d’assurer la continuité entre deux frontieres azimutales lorsque le domaine de calcul
consiste en un secteur angulaire 6; d’un conduit annulaire. Les données sont ainsi échangées
entre ces deux frontiéres, puis elles subissent une rotation d’angle .

B.6 Elaboration d’une zone éponge

Afin de dissiper les fluctuations aérodynamiques qui sont convectées en aval, jusqu’a la sortie
du domaine de calcul, il est possible de mettre en place une zone éponge. Cette zone consiste
en la combinaison d’un étirement des mailles (de 'ordre de 3% & 5%) et d’un filtrage laplacien
dont le coefficient de filtrage varie en espace, afin de réaliser une transition progressive entre la
région du domaine sans filtrage et la région filtrée. Le filtrage d’une variable f en un point du
maillage d’indice (i, 7, k) est défini par :

2
ilt Lj — TNyp—nsl
= fip—a ( ) [0.5fi,j,k

ITNy—ns2 — TN,—nsl
—0.25(fic1k + fir1 5k + Jij—1k + fijrrk + fijk—1 + fijk+1)] (B.16)

pour N, —ns2 <i < N, —nsl et

flf;l,i = fijk —a[0.5fi ik —0.25(fic1 ik + fivijk + fij—1k + fijrrh + fijh—1+ fijr+1)] (B.17)

pour N, —nsl <2 < N, — 1.

Avec N, le nombre de points dans la direction = dans le domaine. xx, _ps1 €t TN, —ns1 COITes-
pondent aux abscisses du début et de la fin de la région de la zone éponge pour laquelle le
coefficient de filtrage suit une progression en carré, jusqu’a une valeur maximale a. Une telle
définition de la zone éponge & été notamment utilisée par Le Garrec? et Gloerfelt & Lafont.*?



Annexe C

Formulation de Ffowcs-Williams &
Hawkings et fonctions de Green

C.1 Analogie de Ffowcs-Williams & Hawkings

L’analogie de Ffowcs-Williams & Hawkings est une ré-écriture des équations de la mécanique
des fluides sous la forme d’une équation d’onde non-homogeéne. Une solution intégrale a cette
équation est obtenue par convolution avec la fonction de Green (décrite plus bas), permettant
d’évaluer le bruit rayonné a partir d’une surface de controle englobant les sources acoustiques.
La formulation intégrale est ici présentée dans le domaine fréquentiel, afin d’éviter 1’évaluation
des temps retardés. Elle est valable pour une surface en mouvement de translation uniforme.
Cette formulation fréquentielle s’écrit2496:97 .

OG(Y ,wl|x) . P2G(Y ,w|z)
e dS+ /V Tij(z,w) S, dv
(C.1)

Y, w) = /S iwQn (2, w)G(Y ,wla)dS+ /5 Fj(x,w)

avec Y le point d’observation, & les points sources situés sur la surface S, et G(Y,wl|z) la
fonction de Green. La surface de controle est de normale n, et

— Qn = (pu; — pootii)n; représente la contribution monopolaire,
— F; = (pdij+p(u; —21;)uj+ pootiitij)nj représente la contribution dipolaire (bruit de charge),
— T;; est le tenseur de Lighthill, associé a la contribution quadripolaire.

L’intégrale volumique présente dans I’équation (C.1) est réalisée sur le volume extérieur a la
surface de controle S. La méthode de FWH peut donc permettre de tenir compte de sources
acoustiques extérieures a la surface, si celle-ci coupe le volume source. Néanmoins, si la surface
de controle est définie de manieére a englober I'intégralité des sources, cette intégrale volumique
est nulle.

Par ailleurs, pour le cas d’une surface solide en écoulement subsonique, on considére que le terme
de charge (le terme dipolaire) est prédominant. Sur la surface solide, les termes de vitesse sont
nuls, et 'intégrale de FWH se simplifie :

Y, w) = /ﬁ(:c,w)niaG(Y’wmdS (C.2)
S 8:1:1
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C.2 Fonctions de Green

C.2.1 Fonction de Green en champ libre pour un écoulement uniforme

Pour un écoulement uniforme tel que M = (M,, My, M.) et M = || M|, la fonction de Green
dans le domaine spectral entre un observateur positionné en Y et un point source situé en x est
définie par :

R 1 )
GY wla) = e M MY -2/ (€3)

avec 32 =1— M? et Sy = /(M.(Y —x))2 + 2||]Y — x||2.

C.2.2 Fonction de Green en conduit

Le conduit considéré est un conduit annulaire semi-infini, de rayons interne rj, et externe r;.
Les parois du conduit sont rigides et I’écoulement est supposé purement axial et uniforme U =
(0,0,U,), dans le repere (r,0,z). La fonction de Green en conduit dans le domaine spectral,
entre un observateur Y = (R, 9, X) et un point source = (1,0, x) est alors définie par :

] —i(m(9— ES —T
GV wla) = Z Z Amn%rt( ) (=i(m(9—0) +khn (X —) (C.4)

m=—oo n=1

avec Cp,y, est la fonction radiale, kj,, le nombre d’onde axial, et A,,, le parametre de coupure
du mode (m,n), dont les expressions sont données dans [124].



Annexe D

Filtrage en nombres d’onde pour un
bord d’attaque quelconque

L’expression du critére de Graham, défini dans la section 3.4 (équation (3.17)), traduit la nature
rayonnante ou non de ’équation du potentiel en réponse a une rafale (k;, k,) pour un bord d’at-
taque droit. Cette expression peut étre modifiée pour tenir compte d’'une géométrie quelconque
de bord d’attaque.

Selon la théorie linéarisée du bruit de profil, le potentiel de perturbation ¢'(z,y, 2,t) (tel que
u’ = V.¢') doit satisfaire 1’équation d’onde convectée :

2y 1D
Vg — 2 D =0 (D.1)
Le profil est ici assimilé a une plaque plane sans épaisseur, placée dans un écoulement moyen
uniforme aligné avec la corde @ = (Ux, 0,0). La dérivée particulaire s’écrit alors :

D 0 0
DL a1 + Uoo% (D.2)
L’équation (D.1) devient alors :
2 1/ 2 4/ 2 41 2 1/ 2 41
(1—M2)a¢+8¢+8¢—2Ma¢ Lo (D.3)

0x2  0y? 022 ¢ oxdt &2 Ot2

On introduit la fonction ((y) qui décrit la position du bord d’attaque en fonction de la position
en envergure (par exemple, pour un bord d’attaque droit ((y) = ecste). On réalise alors une
transformation de coordonnées trés similaire & la transformation de Reissner%

. 2C . 2z . 20y . 20z
¢=—; = — —((y); Yy o=— Z=—
C C C C
k.c k,c
k=22 kr= 4 2=1- M?; D.4
T 27 Yy 25 /6 9 ( )

O (a*,2%) = ¢ (z, y, 2, 1) M T —kyy/Brwt)

La perturbation de vitesse incidente est supposée gelée, ainsi w = k,Us et donc k) = we/2Meé.
Il vient alors :

82¢* 82¢* k’;M 2 k‘;‘MQ(?C* k* 2 .
o2 T g2 T [( 7 ) —< P ay*+§> ¢ =0 (D.5)

Il est alors possible de retrouver une forme de cette équation proche de celle correspondant & un
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bord d’attaque droit en posant :

. kpMPocr
y¢ — B Oy (D.6)
On peut alors définir un critere de Graham modifié ©; = k; M/k; 3, afin de mettre 'équa-
tion (D.5) sous la forme :
82¢* a2¢* kM 2 1
= 1——]¢"=0 D.7

On retrouve alors 'analyse classique sur le changement de nature de ’équation en fonction de la
valeur de O¢. Si ©¢ < 1, la solution n’est pas de nature rayonnante (pour un profil d’envergure
infini), la rafale est alors dite subcritique. Si ©, > 1, la rafale est supercritique, 1'’équation
précédente est une équation de Helmholtz et la solution est de nature rayonnante. Remarquons
que pour un bord d’attaque droit 9¢*/dy* = 0, ainsi ky - = k; et on retrouve bien l'expression
classique du critere de Graham.



Annexe E

Les équations d’Euler en
coordonnées cylindriques

Les équations d’Euler sont ici exprimées sous forme conservative, en variables totales et dans un
repere de coordonnées cylindriques (7,0, z).

8U+8A+18B+8C+1D_0
ot or  ro§  Or r
avec le vecteur solution U et les vecteurs A, B, C et D :

(E.1)

p
puy
U= pu
Pl
pe
Py pus
pu,% +p PuoUr
2
A = purue ., B= pug +p 7
PUp Uy PUYU
1 2 2l 1 2 v
(ol + —20) o (ol + 2
Py Py
2 2
Plg Uy PUy — PUg
C = pl;x“@ ., D= 2purug ’
puL +p PUz Uy
1 1
Us <2P’|U|’2+,y11 > Uy (2/)||11||2+,Yj1 >

On peut remarquer que I’équation radiale de quantité de mouvement fait apparaitre un terme
pug /r. Si Pon décompose ce terme sur les perturbations, on remarque la présence de termes
non-linéaires (p+ p’ )ule2 /r et d'un terme linéaire puguyp/r. Les effets de la présence de ces termes
lors des calculs d’interaction avec une grille d’aube en conduit sont discutés dans le chapitre 5.
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Calcul numérique de la réponse acoustique d’un aubage soumis a un sillage
turbulent

Le bruit généré par 'impact du sillage de la soufflante avec les aubes du redresseur est une
source prédominante des turboréacteurs en conditions d’approche, et la composante a large-
bande contribue fortement au niveau sonore global. Une méthode numérique basée sur un code
CAA résolvant les équations d’Euler est développée dans cette these afin d’estimer le bruit d’in-
teraction entre un sillage turbulent et un aubage de géométrie quelconque. Le sillage amont est
modélisé a ’aide d’une méthode stochastique supposant un spectre de turbulence homogene iso-
trope et une représentation spatiale simplifiée du champ de vitesse. Ces fluctuations de vitesse
sont injectées dans le code CAA via des conditions aux limites adéquates. La méthode ainsi
mise en place est validée dans un premier temps sur des cas d’interaction avec une plaque plane
en comparant les résultats numériques aux solutions du modele d’Amiet. Un chainage avec une
méthode intégrale est aussi réalisé pour estimer le rayonnement acoustique. La méthode numé-
rique est ensuite mise en ceuvre pour simuler la réponse acoustique d’un profil isolé avec un bord
d’attaque ondulé concgu et testé dans la soufflerie de 'ISVR dans le cadre du projet européen
FLOCON. Enfin, la méthodologie est étendue a des configurations de grilles d’aubes annulaires
en conduit. Apres une étape de validation sur des cas monofréquentiels issus d’un benchmark
CAA, des simulations large bande sont réalisées, tout d’abord sur une configuration de grille
d’aubes sans incidence (écoulement axial uniforme) testée en soufflerie au LMFA, puis sur une
configuration plus complexe de grille d’aubes non chargée en écoulement tournant proposée par
Atassi.

Mots clés :
AEROACOUSTIQUE; CAA; METHODES STOCHASTIQUES; INTERACTION ROTOR-
STATOR

Numerical calculation of the acoustic response of a blade-row impinged by a
turbulent wake

Noise generation due to the rotor wakes impinging the stator vanes is a dominant turbofan
source at approach conditions, and the broadband noise component is significantly contributing
to the overall level. A numerical method based on a CAA code solving the Euler equations is
developped in this thesis in order to simulate the interaction noise between a turbulent wake
and a vane row without geometry restrictions. The upstream turbulent flow is synthesized using
a stochastic approach by considering an homogeneous isotropic turbulence spectrum model and
a simplified spatial representation of the velocity field. These velocity gusts are injected in the
CAA code by implementing a suited boundary condition. The present methodology is first va-
lidated against turbulence-flat plate interaction cases, by comparing the numerical predictions
to Amiet model solutions. A chaining with an integral formulation is also performed to assess
the acoustic far-field. Then, the method is used to estimate the acoustic response of an isolated
airfoil with a wavy leading egde, designed and tested in ISVR wind tunnel in the framework
of European FLOCON project. Finally, the computations are extended to ducted annular grid
configurations. After a validation step on single-frequency cases described in a CAA benchmark,
broadband noise simulations are performed, firstly on a flat-plate annular grid in a uniform axial
flow tested in the LMFA wind tunnel, and then on a more complex configuration related to an
unloaded grid in a swirling mean flow proposed by Atassi.

Keywords :
AEROACOUSTICS ; CAA; STOCHASTIC METHODS ; ROTOR-STATOR INTERACTION



