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Modélisation des efforts aérodynamiques instationnaires pour la pré-
vision du phénomeéne de tremblement sur des avions civils

Résumé

Le tremblement est un phénoméne qui touche diverses parties de 'avion, pouvant créer des
problémes de fatigue structurelle ou de confort et limiter 'enveloppe de vol. II est par conséquent
important de comprendre ce phénoméne afin de mieux le prévoir. Quatre types de tremblement sont
étudiés dans cette theése, le tremblement de 'empennage horizontal, le tremblement intrados voilure,
le tremblement de PAPF et le tremblement de l'extrados voilure. La premiére partie du mémoire
détaille la physique de ces phénoménes & partir d'informations recueillies dans la littérature et
de Panalyse de différentes campagnes d’essais en soufllerie. Cette partie met ainsi en évidence les
caractéristiques instationnaires propres i chaque type de tremblement. La deuxiéme partie présente
Iétat de I'art sur la prévision du tremblement, permettant de montrer non seulement les défauts
associés aux méthodes antérieures de modélisation mais également les avantages de P'utilisation de
certains outils comme approche numérique pour mieux comprendre ces phénoménes. Finalement,
la troisiéme partie présente le nouveau modéle semi-empirique basé sur les fonctions de cohérence
et développé pour mieux représenter les phénoménes de tremblement étudiés. Une validation de
ce modele a été effectuée sur les différentes campagnes d’essais en soufflerie, donnant des résultats
probants pour la plupart des phénoménes étudiés.

Motz clés : Tremblement, Instationnaire, Décollement, Aérodynamique, Effort instationnaire, Mo-
délisation
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Modelling unsteady aerodynamics forces for buffeting prediction on
civil aircrafts

Abstract

The buffeting is a phenomenon that can affect various parts of the aircraft creating problems
of structural fatigue or comfort as well as limiting the flight envelope. It is hence important to
understand this phenomenon in order to be able to better predict it. Four types of buffeting are
studied in this thesis, the horizontal tail plane buffeting, the wing lower surface buffeting, the APF
buffeting and the wing upper surface buffeting. ‘The first part of the thesis describes the physics of
these phenomena based on the information collected in the literature and analysis of different wind
tunnel test campaign data. This section highlights the unsteady characteristics of each buffeting
phenomenon. The second part presents the state of the art of the buffeting prediction, showing not
only the difficulties associated with previcus modelling methods but also the benefits of the use of
certain tools such as CFD to better understand these phenomena. Finally, the third part presents
the new semi-empirical model based on coherence functions and developed to better predict the
different types of buffeting. A validation of this model was performed on various wind tunnel tests
campaigns giving very good resuits for most of the analysed phenomena.

Keywords : Buffeting, Unsteady, Flow separation, Aerodynamic, Unsteady force, Modelling
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Coeflicient de Peffort aérodynamique du tremblement adimensionné
Coetlicient de Peffort aérodynamique du tremblement adimengionné selon
Mabey

Coefficient initial de Ueffort aérodynamique du tremblement
Coeflicient initial de l'effort aérodynamiqgue du tremblement adimensionné
Coefficient de tremblement selon Proksch

Coeflicient de presgion

Coeflicient de pression au bord de fuite

Longueur de décollement en corde

Coeflicient de tremblement de Proksch adapté au bulbe

Coefficient de trainée

Coeflicient de portance

Coeflicient de portance maximal

Corde

Corde aérodynamique moyenne

Coeflicients pour intégrer Vinfluence du nombre de Mach dans le coefficient
de tremblement

Pas fréquentiel en essai

Pas fréquentiel transformé en vol

Pas de temps en essai

Pas de temps transposé au vol

Contribution aux fluctuations de pression pour une fréquence

Effort aérodynamique excitateur

Effort aérodynamique induit

Fréquence

Constante de proportionalité

Matrice de raideur

Matrice de raideur dang le vent

Longueur de référence
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M| Matrice de masse
Ma Nombre de Mach
May,, Nombre de Mach local
n Nombre de Strouhal
P Pression génératrice de ’écoulement
By Pregsion dynamique
P Pression totale
7] Pression statique
D Valeur RMS des fluctuations de pression
q(p) Intégrale de la matrice des vecteurs propres de la structure au sol
Re Nombre de Reynolds
S Surface de la voilure
5 Surface attribuiée an capteur 1 pour calculer la PSD d’effort
T Durée d’un signal
T Température génératrice de ’écoulernent
T: Température totale
t Temps
U; Vitesse de ’écoulement i
i Vecteur des degrés de liberté
Vajo Vitesse de 'avion
Voo Vitesse 4 'infini amont
Vo Vitesse de propagation des instationnarités dans I'écoulement
Vig Vitesse du jet d’air froid issu de la soufflante
w Poids de I'avion
x Coordonnée longitudinale
T choc Position de 'onde de choc

z/e

y/b

Alphabet grec

Position relative le long de 'axe longitudinale sur la surface de ’avion (voi-
lure, empennage horizontal)

Coordonnée transversale

Position relative le long de I’axe transverse sur la surface de Pavion {voilure,
empennage horizontal)

Déplacement vertical

Angle d’incidence de l'avion

Coefficient de Corcos longitudinal

Coefficient de Corcos transversal

Matrice de I'amortissement structural généralisée dans la base modale
Divergence de la pression moyenne au bord de fuite

Perte de portance

Distance entre les capteurs le long de 1'axe longitudinal

Distance entre les capteurs le long de ’axe transverse

Plage de fréquence

Saut de pression dii au choc

Epaisseur de vorticité

Plage de fréquence adimensionnée pour mesurer les fluctuations de pression
Position en envergure adimensionnée
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Acronymes

AoA
APF
ARW
AVERT
CAT3D
CFD
CSD
DES
DLER
DNS
DNW
Drp
EASA
ETW
FAG
FLIRET
FTF
HTFP
(YFFT
LES
LLF
NACA
NASA
NLR
ONERA
PSD
RMS
Str
(UYRANS
wiTT
ZDES

Position relative de 'emplanture

Cohérence

Matrice de raideur généralisée dans la base modale
Matrice de masse généralisée dans la base modale
Viscosité cinématique du fluide

Masse volumigue

Matrice des vecteurs propres de la structure au sol
Déphasage entre deux signanx

Angle of Attack

Aft Pylon Fairing

Aerocelastic Research Wing

Aerodynamic Validation of Emission Reducing Technologies
Controle Aérodynamique du Tremblement tridimensionnel
Computational Fluid Dynamics

Cross Spectral Density

Detached Eddy Simulation

Deutsches Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt
Direct Numerical Simulation
Deutsch-Niederldndischer Windkanal
Démonstration Technique Probatoire

European Aviation Safety Agency

European Transonic Windtunnel

Forces Aérodynamiques Généralisées

FLIght REynolds number Testing

Flap Track Fairing

Horizontal Tail Plane

(Inverse) Fast Fourier Transform

Large Eddy Simulation

Large Low-speed Facility

National Advisory Commitee for Aeronautics
National Aeronautics and Space Administration
Nationaal Lucht- en Ruimtevaartlaboratorium
Office National d’Etudes et de Recherches Aérospatiales
Power Spectral Density

Root Mean Square

Nombre de Strouhal

{Unsteady) Reynolds-Averaged Navier-Stokes
Wind Tunnel Testing

Zonal Detached Eddy Simulation
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INTRODUCTION

Contexte

Le phénoméne de tremblement, défini couramment comme la réponse de la structure i des ex-
citations aérodynamiques instationnaires, est un phénoméne qui peut toucher diverses parties de
Iavion suivant les conditions de vols. Son étude g’avére ainsi trés importante dans la mesure ou ce
phénomene est 4 origine de différents problémes intervenant durant le cycle de vie de Pavion tels
que les problémes de confort, de fatigue structurelle ou de limitation de Penveloppe de vol. Ceci peut
induire des contraintes de certification voire de dimensionnement pouvant aveir un impact indus-
triel non négligeable. La modélisation du tremblement se base actuellement sur I'analyse de données
expérimentales instationnaires enrichies 4 travers une caractérisation de la physique observée. Les
fluctuations et les corrélations entre les diverses données de pression instationnaire sont ainsi re-
cueillies, étudiées puis modélisées dans le but d’estimer les efforts aérodynamiques instationnaires
impactant la structure de I’avion.

Deux théses ont été a ce jour effectuées sur ce sujet dans le but de mieux caractériser ce phé-
noméne. La premiére thése, effectuée par Soumillon, a été entiérement consacrée & 1'étude du trem-
blement de l'installation motrice de 'avion. Ainsi, au cours de cette étude, une analyse approfondie
des phénoménes 4 origine du tremblement de U'installation motrice avait été effectuée et un modéle
serni-empirique basé sur les fonctions de corrélation avait été développé pour estimer les efforts
aérodynamiques instationnaires présents sur la structure. Ce modeéle permettait ainsi d’obtenir des
efforts globaux avec une assez bonne précision.

La deuxiéme thése était principalement axée sur 'étude du tremblement de 'empennage hori-
zontal. Les travaux de Havas avaient montré qu’il était possible d’adapter la méthodologie semi-
empirique développée lors de la premiére thése afin d’cbtenir également une trés bonne estimation
des efforts aérodynamiques instationnaires sur cette structure en condition de tremblement. Une
tentative d’extension du modéle avait également été tentée sur extrados voilure, malheureusement
sang succes. Havas avait de méme mentionné au cours de ces travaux que, malgré les résultats pro-
bants de ce modéle sur 'empennage horizontal, il était nécessaire de changer de modéle dans la
mesure ol le modéle de corrélation semblait présenter dans le domaine fréquentiel quelques pro-
blémes de représentativité physique. Une ouverture avait d’ailleurs été proposée a 'issue de ces
travaux soulignant Dintérét de travailler dansg le domaine fréquentiel et Iimportance de ['utilisa-
tion d’un autre outil de traitement du signal non pris en compte lors des travaux précédents : les
cohérences. La présente thése s'inscrit ainsi dans la continuité de cette étude.

Objectifs

L’objectif de cette thése est de continuer cette progression dans la compréhension et la modéli-
sation des différents phénoménes de tremblement rencontrés sur les avions civils. Pour atteindre cet
objectif, il sera nécessaire d’implanter un nouveau modéle basé non plus sur les fonctions de corré-
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lation, comme cela avait été fait lors des deux théses précédentes, mais sur des nouvelies fonctions
dans le domaine fréquentiel. Ce nouveau modéle devra ainsi non seulement améliorer 1'estimation
des efforts aérodynamiques sur les structures mais également permettre d’obtenir un dimensionne-
ment, plus fiable de la structure concernée et une bien meilleure prévision des limites opérationnelles
du domaine de vol.

Diverses études ont ainsi été nécessaires sur les différents types de tremblement afin de dévelop-
per et valider ce nouveau modéle. Il est & noter que dans ce mémoire ’'étude porte sur quatre types
de tremblement & savoir le tremblement de linstallation motrice ou tremblement intrados voilure, le
tremblement de 'empennage horizontal ou tremblement HTP, le tremblement de ’APF (Aft Pylon
Fairing), piéce métallique de I'avion située sur la partie arriére du méat moteur, et finalement le
tremblement extrados voilure, tremblement apparaissant suite & une forte interaction de l'onde de
choc avec la couche limite. Ces différentes études ont pu étre réalisées grace aux divers moyens mis
4 disposition en termes d’essais en soufflerie fortement instrumentés en capteurs stationnaires et
instationnaires (pression, accéléromeétre, etc), essais en vol avec la présence de quelques capteurs
instationnaires et méthodes numériques (calcul RANS, URANS et ZDES).

Cette thése a finalement pour mission d’aboutir & la Hvraison d'une méthodologie générique
permettant de traiter les différentes problématiques du tremblement avion et en particulier le trem-
blement dit « classique » d’extrados voilure.

Structuration de la thése

Ce mémoire est structuré en trois parties : une premiére partie entiérement dédiée a la physique
du tremblement dans laquelle les différents types de tremblement sont étudiés et complétés via une
étude bibliographique issue des résultats de diverses campagnes d’essais existantes. Ainsi deux ca-
tégories de tremblement sont analysées ; d’une part les cas de tremblement sans interaction onde de
choc/couche limite qui concerne les tremblements de l'intrados voilure, de 'empennage horizontal et
de PAPF, et d’autre part le cas de tremblement avec interaction onde de choc/couche limite axé sur
le tremblement extrados voilure. Cette partie introduit également un mécanisme de tremblement
extrados voilure permettant d’expliquer les phénoménes physicques & I'origine de ce tremblement.

La deuxiéme partie est principalement axée sur une étude bibliographique des différentes mé-
thodologies développées pour la prévision du tremblement dans un avion. Cette étude cherche ainsi
d'une part & approfondir la compréhension des méthodes existantes via I'étude de différents co-
efficients globaux tels que le coefficient de portance ou le coeflicient Cg utilisé comme critére de
détection du tremblement et d’autre part 4 savoir comment utiliser les méthodes expérimentales
et numériques déja existantes de maniére & pouvoir factliter la modélisation de ces phénomeénes de
tremblement, via 1’étude des données de pression instationnaire. Il est & noter que chaque étude dans
cetie partie est divisée en deux sous-parties, une consacrée aux méthodologies stationnaire et une
autre aux méthodologies instationnaires.

La derniére partie est dédiée au développement et 4 la validation du nouveau modéle de trem-
blement. Ce nouveau modéle, basé sur les fonctions de cohérence, est présenté de méme que les
différents outils et fonctions intervenant dans cette modélisation. Ce modéle est ensuite validé pour
les différentes catégories de tremblement étudiées. La validation est réalisée sur les cas de tremble-
ment sans interaction onde de choc/couche limite puis sur les cas de tremblement avec interaction
onde de choc/couche limite. I est & noter qu’une adaptation de ce modeéle a été nécessaire pour
I’obtention de résultats représentatifs de la physique des écoulements étudiés.
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R. CALDERON, B. AUPOIX, C. DAVID, B. CALMELS : Modelling aerodynamics unsteady
loads on the horizontal tail plane of a civil aircraft, Journal of applied mechanics and materials,
Volume 252, Novembre 2012

R. CALDERON, B. AUPOIX, C. DAVID, B. CALMELS : New method for horizontal tail plane
buffeting load prediction, International forum on Aercelasticity and Structural dynamics (IFASD),
Bristol (Angleterre) Juin 2013
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PHYSIQUE DU TREMBLEMENT






Chapitre 1

Description générale du phénomeéne
physique

Le tremblement (ou " buffeting ") est la réponse d’une structure a une excitation aérodynamique
instationnaire. Cette excitation aérodynamique est déterminée par des fluctuations de pression dont
Porigine peut &tre attribuée 4 la présence d'instabilités dans I’écoulement. Parmi les différents types
d’instabilités & 'origine de ces instationnarités se trouvent :

Les instabilités de décollement total ou partiel de la couche limite.

Les instabilités liées & la présence d'une couche de mélange.

Les instabilités liées & la présence d’aspérités et/ou d’éléments venant modifier la direction
initiale de 1’écoulement en amont de maniére abrupte.

Les instabilités liées & I'interaction de ’onde de choc avec la couche limite ; Ponde de choc est
I'une des causes d’apparition d’instationnarité dang un décollement. Ainsi, sa présence crée
d’importantes fluctuations de pression favorisant le décollement de la couche Limite.

1.1 Catégories de tremblement sur un avion

11 existe différentes catégories de tremblement dans un avion civil qui se différencient principa-
lement par leurs conditions d’apparition ainst que par leur emplacement sur l'avion. Cette partie
est consacrée a la présentation succincte des quatre différents types de tremblement étudiés dans ce
méroire.

1.1.1 Tremblement sur ’empennage horizontal (ou I'HTP)

C’est avec le tremblement sur empennage horizontal gqu’est apparu pour la premiére fois le terme
"buffet " dans un rapport d’investigation britannique en 1931 suite & 'accident d’un monoplan ayant
subi une rupture de son empennage. Le tremblement HTP apparait généralement lorsque avien
vole 4 des conditions de faible nombre de Mach et forte incidence. Deux phénoménes sont ainsi &
Porigine de ce tremblement :

e L’impact du sillage instationnaire de la voilure : lorsqu’on se trouve a des conditions de faible
nombre de Mach et forts angles d’incidence, un décollement sur la voilure peut avoir lieu. Ainsi
lorsque le décollement sur la voilure apparaft, la déflection de ’écoulement dans le sillage de
Paile diminue, créant un fort impact sur 'HTP. Ceci engendre donc un décollement au niveau
du bord d’attaque de I'HTP qui se met & vibrer {(c.f. figure 1.1).

e L’impact du sillage instationnaire dt au braquage des spoilers : le sillage créé par les spoi-
lers braqués peut générer des tourbillons trés énergétiques susceptibles d’impacter 'empen-
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nage horizontal de maniére significative. Généralement ce dernier phénoméne vient s’ajouter
4 celul purement lié & 'impact du sillage de 'aile, décrit précédemment, générant ainsi une
contribution supplémentaire d’efforts sur la structure. Le cas de vol & forte incidence avec un
déploiement spoiler peut avoir lieu lorsqu’on se trouve dans une phase de descente d’urgence.

gy
© 3 e e

Fig. 1.1: Visualisation de I’écoulement pour un cas de tremblement II'TP

La modélisation de ce tremblement réalisée par Havas (Havas, 2010) s’est principalement basée
sur la méthode de corrélation développée par Soumillon (Soumillon, 2002) pour déterminer les
efforts aérodynamiques sur la structure de V'avion. Havas a ainsi mis en évidence les similitudes
tiant le tremblement intrados voilure avec le tremblement sur empennage horizontal, notamment en
termes de fréquences caractéristiques et d’évolution des fluctuations de pression le long de la surface
décollée.

1.1.2 Tremblement intrados voilure

Le tremblement intrados voilure apparait suite 4 la présence d'un décollement & proximité de
la zone du mat moteur (zone & faible rayon de courbure géométrique). Ce phénoméne est princi-
palement présent dans les familles d’avion quadrimoteur. Ainsi, & faible incidence et & nombre de
Mach élevé, 1’écoulement subit au niveau du bord d’attaque de l'intrados voilure une forte recom-
pression due 4 la présence du mét moteur qui le ralentit localement. Cela induit un décollernent
local & proximité du méat générant I'apparition d’instationnarités (c.f. figure 1.2). Ces excitations
aérodynamiques provodquent ainsi une vibration de la structure de l'ordre de 1g en bout de voilure,
ce qui peut entrainer des problémes de manoeuvrabilité de ’avion ainsi que de confort.

Fi1a. 1.2: Visualisation de ’écoulement pour un cas de tremblement intrados voilure
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Ce tremblement a suscité beaucoup d’intérél en raison des divers problémes engendrés par ce
phénomene. Soumillon {Soumillon, 2002) a é&té 'un des premiers & développer une méthode semi-
empirique permettant de modéliser 'écoulement et de prévoir le tremblement dans cette partie
de Pavion. Pour cela, il s’était appuyé sur des fonctions de corrélations pour calculer les efforts
aérodynamiques instationnaires de la structure excitée.

1.1.3 Tremblement de PAPF (Aft pylon fairing)

Le tremblement de 'APFEF (Aft Pylon Fairing) est un phénoméne qui apparait sur la partie
arriére du mét moteur au cours des phases de décollage & faible vitesse et & des angles d’incidence
moyennement élevés. Les excitations & 'origine de ce tremblement sont principalement de nature
aérodynamique, notamment causées par 'apparition d'une couche de mélange sur la structure lors
des phases de décollage (c.f. figure 1.3) provoquant de fortes excitations aérodynamiques. Plusieurs
conséquences peuvent étre associées a ce type de tremblement, comme 'apparition de criques sur
la structure ou la présence de panneaux arrachés suite & la fatigue mécanique subie sur PAPF. 11
est ainsi nécessaire, afin de limiter I'impact de 'aérodynamique sur la structure, de comprendre la
physique de ce phénoméne.

Fic. 1.3: Visualisation de I’écoulement pour un cas de tremblement extrados voilure

N

Il n’existe 4 ce jour aucun type de modélisation d’efforts instationnaires de ce phénoméne,
la compréhension physigue est aussi assez limitée du fait du mangque de données expérimentales
conséquentes. Néanmaoins, 1l s'agit d'un sujet d’actualité visant & optimiser la tenue structurelle de
cette pigce importante de l'avion chargée d’assurer la protection thermique du méat contre les jets
issus du moteur de 'avion.

1.1.4 Tremblement extrados voilure

Le tremblement extrados voilure est I'un des phénoménes qui a été le plus étudié au cours de
ces derniéres décennies. Ce phénoméne apparait généralement pour des conditions de vol & grand
nombre de Mach (vol transsonique) et & incidence a élevée. Il est & l'origine de la limitation du
domaine de vol de ’avion. La spécificité de ce phénoméne est qu’il apparait en présence d’une forte
interaction onde de choc/couche limite (c.f. figure 1.4) ; cependant les mécanismes de ce tremblement
restent de nos jours toujours inconnus, principalement 3 cause de la complexité du phénomeéne et
du manques de données expérimentales et numériques disponibles. Toutefois un lien est fait entre
’apparition de ce tremblement et I’existence d'une interaction onde de choc/couche limite.

Tl existe actuellement diverses méthodes de prévision du tremblement extrados voilure; néan-
moins ces méthodes se basent principalement sur des données stationnaires et non dynamiques. Mis
4 part un modéle proposé par Jimenez (Jimenez et Renard, 1997), aucune estimation réelle des
efforts instationnaires n’a & ce jour été développée d’ou l'intérét porté sur ce type de tremblement
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Fi1a. 1.4: Visualisation de I’écoulement pour un cas de tremblement extrados voilure

dans le but d’une part de mieux comprendre la physique derriére ce phénoméne et d’antre part de
développer une méthodologie nouvelle et physique de modélisation de ces efforts aérodynamiques
présents sur la structure lorsgu’on se trouve en condition de tremblement extrados voilure.

1.2 Caractérisation du tremblement

1.2.1 Généralités

Les écoulements instationnaire & ’origine du tremblement seront décrits dans cette partie dans le
but de mieux comprendre la physique propre & chacun de ces phénoménes. La grandeur couramment
utilisée dans la caractérisation de ces instationnarités est le nombre de Strouhal. Ce paramétre
assimilé & une fréquence adimensionnée représente le rapport du temps d’advection sur le temps
caractéristique de l'instationnarité. Tl se définit de la maniére suivante :

fLref

[e.0)

Str = (1.1)

avec f la fréquence des instationnarités, L,.; une longueur caractéristique et Vo, la vitesse de
I’écoulement non perturbé. Pour le cas de tremblement classique de type tremblement 1ié & un
décollement, le nombre de Strouhal a une valeur comprise entre 0,1 et 0,2.

1.2.2 Deécollement de la couche limite

La couche limite dans un écoulement est la zone d’interface qui se situe entre la structure et
Pécoulement externe et dans laquelle les phénomeénes visqueux sont prépondérants. Elle est princi-
palement caractérisée par deux grandeurs :

e L’épaisseur de couche himite, qui est la distance 4 la paroi 4 partir de laquelle la vitesse devient
supérieure & 99% de la vitesse de I’écoulement situé & 'extérieur de la couche limite.

¢ L’épaisseur de déplacement : pour la définir on cherche & évaluer le débit manquant par rap-
port & celui qu’on aurait dans 'hypothése d’un écoulement uniforme jusqu’a la paroi.

Lors d’un décollement, la couche limite peut présenter diverses topologies. Simpson (Simpson,
1996), qui s’est largement intéressé aux topologies des décollements, a classé les décollements en deux
catégories : d'une part le décollement bidimensionnel et d’autre part le décollement tridimensionnel.
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Dans ce qui suit nous nous intéresserons particuliérement aux cas de décollement tridimensionnel,
cas les plus réalistes et qui sont présentés sur la figure 1.5.

Fi1a. 1.5: Lignes de courant et surfaces pour trois types de décollement tridimensionnel (Yates et
Chapman, 1992)

Deux paramétres principaux peuvent influencer le décollement de la couche limite :

e Le caractére turbulent ou laminaire de la couche limite : Un écoulement turbulent est moins
susceptible de décoller guun écoulement laminaire en raison de I’énergie cinétique inhérente
A cette couche limite qui Pempéche de se détacher de la paroi. En effet, la turbulence génére
un transfert de quantité de mouvement vers la paroi plus important dans une couche limite
turbulente que dans une couche limite laminaire, rendant ainsi la premiére plus résistante au
décollement,.

e Le gradient de pression adverse : Un gradient de pression adverse dans un écoulement tend gé-
néralement & ralentir la vitesse de I’écoulement tout en favorisant 1’épaississement, de la couche
limite. Ainsi, lorsqu’un gradient de pression adverse est suffisamment fort, il peut provocguer
un décollement. Ceci est le cas typique d'un décoliement dans un écoulement en régime subso-
nique 2 travers un divergent ou d’un décollement lié & 'interaction de 'onde de choc¢/couche
limite. Ce dernier point sera détaillé par la suite.

Du point de vue spectral, Mabey (Mabey, 1973), qui a extensivement étudié les caractéristiques
spectrales des bulbes de décollement sur différentes géométries, a montré que dans cette zone d’ins-
tationnarités les spectres de pression avaient une forme particuliére avec notamment la présence
d’une bosse spectrale pour des basses fréquences. La figure 1.6 représente ainsi de maniére schéma-
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tique la forme du spectre telle quelle a été observée pour des cas de décollement de type HTP et
intrados voilure. Pour des cas de décollement massif, le spectre a plutot une allure de bruit blanc
dans lequelle toutes les fréquences sent globalement excitées de la méme maniére.

{HEp(D)

f (Hz)

F1G. 1.6: Schéma d'un spectre de pression 4 l'intérieur d’'un décollement

1.2.3 Couche de mélange

Une couche de mélange se forme lorsque deux écoulements paralléles de vitesses différentes se
rencontrent au bord de fuite d'une plaque séparatrice. Ainsi, cette couche se caractérise par la pré-
sence de tourbillons de taille croissante se propageant le long d’un axe longitudinal. La figure 1.7
montre un schéma simplifié de la formation d’une couche de mélange. Les grandeurs importantes a
connaitre lorsqu’on est en présence d’une couche de mélange sont les suivantes : Uy, la vitesse de
P’écoulement 1, Us, la vitesse de ['écoulement 2 et &, I'épaisseur de vorticité.

Plaquepisne

U,

Fia. 1.7: Schéma d’une couche de mélange
La couche de mélange est généralement composée de deux catégories de structures :

e Structures dites primaires : Les structures primaires sont des tourbillons alignés avec le bord
de fuite de la plaque séparatrice. Ils ont pour caractéristique d’étre quasi bidimensionnels,
d’axe transversal, possédant une vorticité globale de signe constant imposée par le gradient
de vitesse moyenne. Ces structures sont générées par des instabilités de Kelvin-Helmholtz et
ont été mise en évidence par Roshko et Brown (Brown et Roshko, 1974) grace a des visualisa-
tions de I’écoulement par ombroscopie (figure 1.8). La vitesse de convection de ces structures,
communément admise dans la littérature, est de l'ordre de 0,8 V,,, avec Vi, = (U + Uz)/2.
Les structures primaires sont responsables de ’expansion de la couche de mélange via deux
mécanismes :
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o L’entrainement du fluide irrotationnel de 'écoulement extérieur dans la couche de mélange
par les tourbillons bidimensionnels analysé par Dimotakis (Dimotakis, 1986}

o L'appariement des structures primaires participant a ’épaississement de la couche de mé-
lange. Ce mécanisme résulte de 'interaction de deux structures voisines qui fusionnent pour
donner naissance & une structure unique de taille plus importante.

e Structures dites secondaires : Les structures secondaires sont constituées de tourbillons contra-
rotatifs d’axes longitudinaux. Ces tourbillons ont été mis en évidence suite aux travaux basés
sur des visualisations d’écoulements par tomographie lager effectués par Bernal et Roshko
{Bernal et Roshko, 1986). Ces derniers ont par ailleurs montré que 1’espacement transversal
moyen de ces structures est de 'ordre de 2/3 de la distance longitudinale entre denux structures
primaires et est indépendant du rapport des vitesses Us/Uj. Ainsi selon eux, c’est 'instabilité
interne des tourbillons primaires qui est 4 Porigine de Ia formation de ces tourbillons. Lasheras
(Lasheras et Choi, 1988) ont méme proposé un mécanisme de formation des tourbillons d’axes
longitudinaux.

F1G. 1.8: Ombroscopie d'une couche de mélange (Brown et Roshko, 1974)

Du point de vue spectral, les fluctuations de pression présentes dans une couche de mélange sont
trés similaires 4 celles observées par Mabey (Mabey, 1973) sur des décollements, avec la présence
d’'une bosse spectrale caractéristique des échelles présentes dans ’écoulement. Une différence notoire
apparait cependant entre les spectres d’un décollement et ceux d*une couche de mélange : la bosse
spectrale dans une couche de mélange migre vers les basses fréquences au fur et 4 mesure que 'on
g'éloigne du point de confluence des deux écoulements ce qui n’est pas le cas du décollement. Cela
peut s’expliquer par ’évolution de la taille des échelles & Vintérieur de cette zone qui augmente avec
leur déplacement le long de 1'axe longitudinal.

1.2.4 Interaction onde de choc/couche limite

L’interaction onde de choc/couche limite est un phénoméne qui apparait pour des écoulements
4 haute vitesse. Cette interaction a lieu lorsque le nombre de Mach local dépasse une valeur seuil
de lordre de 1,3-1,4 suivant le type d’écoulement considéré. La structure de cette interaction est
relativement complexe 4 cause des régions d’écoulement mixte situées entre les régions subsoniques
et supersoniques. Les effets sur 'écoulement liés & cette interaction sont divers :

e Amplification des effets de déplacement de la couche limite : les effets visqueux se font sentir
phis loin de la paroi, changeant les caractéristiques de Pécoulement externe considéré comme
non-visqueux

e Augmentation de la trainée : Il y a une augmentation de la trainée de frottement liée 4 la
nature turbulente de I’écoulernent. A cela s’ajoute aussi la trainée d’onde.

e Décollement de Ia couche limite lice directement a 1’épaississement de la couche limite due
notamment & la présence du choc.

e Augmentation de 'intensité de la turbulence en aval du choc; les modes ne sont pas tous
excités de la méme fagon, les petites échelles sont bien plus amplifiées.
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Ce phénomeéne peut ainsi avoir, suivant son intensité, un impact important sur I’écoulement.
Trois catégories d’'interaction seront étudiées dans cette partie :

# Cas d’un choc faible
e Cas d'un choc avec début de décollement
e Cas d’un choc avec décollement

1.2.4.1 Cas d’un choc faible

La topologie d’un écoulement pour le cas d'une interaction de faible intensité est présentée sur la,
figure 1.9. Cette figure montre ainsi un écoulement subissant un choc de faible intensité et ne générant
pas de perturbations importantes dans I’écoulement {absence de décollement). On remarque ainsi
sur cette figure la présence de petites ondes de pression an pied du choc étalées sur une petite partie
de la couche limite. Green {Green, 1970), qui a &été celul qui a étudié ces phénomeénes d'interaction
faible, a ainsi expliqué que ces ondes de pression étaient le résultat des effets liés & la présence du
choc {épaississement de la couche limite, ralentissement de 'écoulement aval) et des plus faibles
vitesses présentes 4 l'intéricur de la couche limite. Ces ondes sont ainsi une prolengation du choc
principal existant & 'extérieur de la couche limite et se rejoignant toutes en un point dit point de
jonction. Ces ondes de pression ont pour seul effet d’augmenter I'épaisseur de la couche limite et
I’épaisseur de quantité de mouvement sans pour autant créer de décollement. Cette interaction a
ainsi peu d’effets sur I'écoulement global et n’a lieu que lorsque le nombre de Mach local amont est
de Pordre de l'unité.

{c} Mormoel shack

F1G. 1.9: Cas d’une faible interaction onde de choc/couche limite (Green, 1970)

1.2.4.2 Cas d’un choc avec début de décollement

La topologie de 'interaction onde de choc/couche limite pour le cas d*une interaction de moyenne
intensité est différente du cas qui a été présenté précédemment. En effet, pour le cas d'un choc d’in-
tensité moyenne, l'intensité du choc est suffisamment forte pour provoquer un début de décollement
de la couche limite. Nous avons ainsi tout d’abord 'apparition d’un fort épaississement de la couche
limite du fait de la forte augmentation de pression dans [’écoulement puis 'apparition d’un petit
bulbe de décollement. La figure 1.10 montre, selon Atkin et Squire (Atkin et Squire, 1992), la forme
du choc prise pour le cas d’un écoulement avec interaction moyenne du choc. On voit ainsi sur
cette figure, 'existence d’une onde de choc en forme de lambda composé d’un choc principal (si-
tué en dehors de la couche limite) et de deux pieds de choc (pied de choc amont et pied de choc aval).

La topologie de cette interaction donne naissance a trois régions dans la zone aprés-choc : une
région située entre les deux pieds de choc (région n°1), une région située en aval du deuxiéme pied
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de choc (région n°2) et une région située en aval du choc principal {région n°3). Le mécanisme
d’apparition de ces régions est le suivant : lorsque le choc apparait, il y a un léger décollement de
I'écoulement qui se fait, générant un épaississement local de la couche limite. Cet épaississement
augmente le nombre d’ondes de compression qui fusionnent pour former une onde de choc oblique.
Ce choc fera partie du pied de choc amont de la structure du choc. C'est ainsi que la différence
d’intensité entre le choc oblique et le choc principal fait apparaitre deux régions distinctes, avec
des différences au niveau des pressions et des vitesses (région n°l et n°3 sur la figure). Afin de
pallier ce probléme de discontinuité dans I’écoulement, une troisiéme région (région n°2) apparait
naturellement suite 4 la formation d'une deuxiéme onde de choe oblique. Ces deux ondes de choc
fusionnent en un point avec le choc principal. Ce point est nommé le point de bifurcation. En accord
avec Atkin et Squire (Atkin et Squire, 1992), la hauteur de ce point triple est approximativerment
de 3,5 & 4 épaisseurs de couche limite au dessus de la surface et le plus grand épaississement a lieu
entre le premier choc oblique et le second choc.

L’intensité de Ponde de choc diminue, de maniére générale, au fur et & mesure que l'on se rap-
proche de la surface du profil. Ceci dépend aussi des conditions amont de I'écoulement, de 'épaisseur
de la couche limite ainsi que du facteur de forme. Ainsi, une augmentation du nombre de Mach amont
entrainera un pilus grand décollement et une influence amont plus importante sur I’écoulement aug-
mentant Pintensité de Uinteraction. Il a aussi été expérimentalement remarqué que 'augmentation
du nombre de Mach avait tendance & diminuer ’angle d’inclinaison du choc.

o Tl Eapemitlune

F1a. 1.10: Cas d’une interaction moyenne onde de choc/couche limite (Atkin et Squire, 1992)

En ce qui concerne P'évolution de la taille du bulbe, des études menées par Pearcey (Pearcey,
1955) et Chapman (Chapman et ol., 1958) ont montré que 'augmentation de la taille du bulbe en
pied de choc était indépendante du nombre de Reynolds de la couche limite. Celle-ci dépendrait
plutot selon leurs études de 'augmentation de pression et du facteur de forme. Ceci a été confirmé
par Délery et Marvin (Délery et al., 1986) qui ont aussi ajouté que U'influence du nombre de Reynolds
était normalement incluse dans le facteur de forme. Concernant le critére de décollement, il a é&té
affirmé par Inger (Inger, 1983) que celui-ci est atteint lorsque localement on a un nombre de Mach
égal 3 1,3 pour un cas d’interaction bidimensiconnelle. Ponr le cas d’une interaction tridimensionneile,
aucune valeur précise d’apparition de décollement ne peut 8tre établie dans la mesure ol la géométrie
et les effets 3D conditionnent fortement le nombre de Mach d’apparition du décollement.

1.2.4.3 Cas d’un choc avec décollement

Le début d’un décollement n’influence pas de maniére significative 'interaction onde de choc/couche
limite de I’écoulement global. Cependant, une augmentation de la taille du bulbe due & une inter-
action forte peut avoir des effets significatifs sur ’ensemble de 1’écoulement. Délery et Marvin ont
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ainsi montré que suivant la nature de l'interaction, 'expansion du bulbe de décollement pouvait
se faire de maniére quasi-explosive, pouvant avoir des conséquences importantes sur I’écoulement
(apparition d’un fort décollement, augmentation de trainée et/ou apparition du tremblement de la
structure).

F1a. 1.11: Cas d’une interaction forte onde de choc/couche limite (Seddon, 1960)

La figure 1.11 montre un schéma de 'interaction onde de choc/couche limite selon Seddon (Sed-
don, 1960) pour le cas d’une interaction forte avant explosion du bulbe de décollement. Il montre
ainsi que pour les interactions fortes, le bulbe de décollement est sensible aux facteurs externes
de Pécoulement avec une étendue fortement dépendante du nombre de Mach et/ou de Paction du
gradient de pression adverse. Une interaction forte est donc caractérisée par I’existence dans 1’écou-
lement externe d'une onde de choc en forme de lambda avec la présence d'un hulbe de taille assez
importante.

Diverses études ont été réalisées afin de mieux comprendre l'influence d™une interaction onde de
choc/couche limite forte sur I’écoulemnent. Ainsi, des études réalisées sur des écoulements 2D ont
montré gu’en dessous d’un nombre de Mach local égal 4 1,4 Pécoulement était partout subsonique
en aval de U'interaction, ce qui n’élait pas le cas d’un écoulement avec un nombre de Mach supérieur
4 1,4 ou Seddon (Seddon, 1960) a observé I'apparition d’une langue supersonique telle qu’on peut
la voir sur la figure 1.11. La taille de cette langue supersonique pour ces cas d’interactions s’étend
ainsi & une valeur de 8 fois 1'épaisseur de la couche limite ce qui est consistant avec I'inférence de
Atkin et Squire (Atkin et Squire, 1992) et les études réalisées par Mateer (Mateer et al., 1976).

1.2.4.4 Effets tridimensionnels et contenu basses fréquences de 'interaction

Concernant les effets tridimensionnels de I’écoulement sur la dynamigue d’interaction onde de
choc/couche limite, peu de documentation a pu étre trouvée. Toutefois, des études réalisées sur une
plaque plane & fléche variable ont montré que le caractére 3D d’une géométrie pouvait jouer un
role certain sur 'interaction onde de choc/couche limite modifiant la forme de 'onde de choc et la
nature de I'interaction. On voit ainsi sur la figure 1.12 des visualisations des essais réalisés sur une
voilure pour cing angles de fleche différents. L’onde de choc change ainsi de forme et d’intensité
suivant Pangle adopté par la voilure. Smits et Dussauge (Smits et Dussauge, 2005), qui ont longue-
ment étudié origine des tridimensionnalités dans l'interaction onde de choc/couche limite dans des
écoulements supersoniques, ont par ailleurs montré 'existence de tourbillons longitudinaux de type
Taylor-Goertler générant des flux latéraux de masse. Ces tourbilions seraient ainsi responsables des
instabilités basse fréquence liées & l'interaction onde de choc/couche limite.
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FiG. 1.12: Etude de l'influence de ia fleche en écoulement transsonique (Schmitt et Manie, 1979}

Du point de vue spectral, les interactions onde de choc/couche limite sont de nature asses par-
ticuliére avec notamment la présence d'une bosse sur une plage de fréquences bien définie. Les
différentes études ont ainsi montré que les instabilités de ces interactions étaient plutdt de nature
basse fréquence avec un réle joué par onde de choc, généralement sélective et assimilée a un filtre
passe-bas. Les fravaux de Robinet (Robinet, 2007) ont de méme montré que lorsque Uintensité de
I'interaction augmentait, ’écoulement passait par un état tridimensionnel instable étant 4 Vorigine
de Papparition de structures instationnaires et tridimensionnelles se développant le long de 'enver-
gure. Cette étude n’excluait toutefois pas la présence d’instabilités convectives dans I’écoulement.
Concernant lorigine des instabilités basses fréquences dans 'écoulement, deux hypothéses sur leurs
origines ont principalement été évoquées dans la littérature :

o L’hypothese des basses fréquences imposées par Pécoulement amont : I existerait dans la
couche limite amont impactant le choc des structures cohérentes suffisamment longues pour
Pexciter aux basses fréquences ohservées.

e L’hypothése des basses fréquences imposées par I’écoulement aval : La dynamique de I'interac-
tion onde de choc/couche limite dépend fortement de la présence d'une zone décollée et d'une
zone dite de recirculation ainsi que de sa dynamique.

Les hypothéses énoncées dans cette partie ont été établies suite aux études réalisées sur différents
types d’écoulement présentant une interaction onde de choc/couche limite. Reste encore 4 confirmer
ces hypothéses pour le cas particulier du tremblement extrados voilure oil peu d’information a été
trouvée dans la littérature. Des études plus poussées sur la nature de ces instationnarités seront ainst
nécessaires afin de mieux comprendre ce phénoméne, Ces résultats seront présentés dans la partie 3.2.

Une classification des différentes catégories de tremblement a été définie dans cette partie. Ces
phénoménes peuvent ainsi se ranger en deux groupes :

e Tremblement sans interaction onde de choc/couche limite : c’est le cas du tremblement causé
par apparition d’un décollement de la couche limite et/ou par apparition d'une couche de
mélange sur la structure. C’est ce que 'on voit pour les cas de tremblement HI'P, mét et APF.

e Tremblement avec interaction onde de choc/couche limite : ¢’est le cas du tremblement lié a
la présence d'un choc interagissant avec la couche limite créant un systéme couplé onde de
choc/couche limite décollée au niveau de la structure. C’est ce cas de tremblement que 1'on
observe sur l'extrados voilure.
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1.2.5 Couplage fluide/structure

Le couplage fluide/structure apparait dés lors que la structure est soumise & des efforts aérodyna-
miques instationnaires. Ainsi, un écoulement fortement instationnaire va engendrer des mouvements
de la structure stables et non divergents pouvant atteindre des amplitudes importantes. La struc-
ture peut donc avoir une influence locale importante sur ’écoulement selon la nature de 'excitation
aérodynamique, la position de la structure, la surface impactée ainsi que la réponse de la structure
(lite aux caractéristiques de celle-ci telle que la raideur, ’amortissement) d’oti l'importance de bien
comprendre Pimpact de ce couplage fluide/structure sur aérodynamique naturelle de ’écoulement.

Différentes études ont montré que lorsque la structure est excitée par des charges aérodynamiques
instationnaires, celle-ci répond sur I'ensemble de ses modes propres générant des pics discrets sur les
spectres de pression et les spectres d’accélération. Ces vibrations induisent ainsi des efforts aérody-
namiques instationnaires dits efforts aérodynamiques induits venant impacter le champ de pression
locale de ’écoulement et ayant un impact sur les charges subies par la structure.

Le couplage fluide/structure est un sujet qui a été extensivement étudié du fait de son impor-
tance dans la compréhension du phénoméne de tremblement et dans sa modélisation. Les études de
couplage ont été entamées suite aux différents essais réalisés sur des maquettes dans lesquels des
pics 4 des fréquences bien définies étaient apparus sur des mesures accélérométriques et des mesures
de pression instationnaire, a priorl, non propres & ’'aérodynamique naturelle de 'écoulement.

Concernant l'effet des mouvements de la structure sur ’écoulement, les études de Zingel (Zin-
gel, 1986), Benoit (Benoit, 1986), Monnerie (Monnerie et Charpin, 1973), Destuynder (Destuynder,
1984) et Cunningham (Cunningham et Coe, 1990) ont montré que les mouvements de la structure
avaient une influence négligeable sur ’excitation naturelle de 1’écoulement, du moins pour le cas des
structures rigides. En effet, il avait été montré que les déplacements de la structure engendrés par
I’écoulement étaient trés faibles et n'induisaient pas de modifications des ingtabilités naturelles de
I’écoulement. C'est d’ailleurs ’hypothése qui a été reprise par Soumillon pour la modélisation du
tremblement intrados. Toutefois il est nécessaire de bien avoir en téte que ces hypothéses d’indépen-
dance de phénomeénes d’aérodynamique induite ne sont valides que pour des structures rigides voire
semi-rigides. En effet, pour le cas des structures souples, des études faites par Forsching (Férsching,
1990) et Riddle (Riddle, 1975) ont montré que les effets liés a l'aérodynamique induite devaient étre
pris en compte du fait des déplacements plus importants de la structure. Finalement, Forsching a
aussi montré que la présence de déplacements de la structure pouvait provoquer des décoilements
oscillatoires. Tl est done aussi important de prendre en compte ces décollements oscillatoires pour le
calcul des efforts induits.

Du point de vue expérimental, la présence d’aérodynamique induite dans les mesures soufferies
peut &tre mise en évidence de deux maniéres :

e Via la comparaison des spectres de pression avec les spectres d’accélération : forsque ces deux
spectres présentent un pic pour une fréquence donnée (fréquence qui correspond 4 un mode
propre structure) on se retrouve alors en présence d’un phénoméne d’aérodynamique induite.
Un exemple de cette méthode peut se voir sur la figure 1.13.

e Via la variation des conditions de ’écoulement : lorsqu’on fait varier les conditions de ’écou-
lement (nombre de Mach ou pression dynamique par exemple) et que les pics des spectres de
pression n’évoluent pas en fréquence, on peut supposer gue 'on est en présence d’'un phéno-
meéne de type aérodynamique induite. Toujours est-il qu’afin de bien déterminer la nature du
phénoméne avec cette méthode, une connaissance des modes propres de la structure étudiée
est nécessaire.
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11 est important, lorsqu’on fait des mesures en soufflerie, d’extraire la composante liée & 1’aé-
rodynamique induite dans les données instationnaires collectées dans la mesure ol elles ne sont
qu'une conséquence de la réponse structurale de la maquette et non de l'avion réel en vol. Ces
efforts aérodynamiques induits propres a la structure de l'avion seront néanmoins pris en compte
dans une phase plus avancée de la modélisation. Pour réaliser 'extraction des données d’aérody-
namique induite, différentes méthodologies ont été développées, depuis les plus basiques (lissage de
courbe) aux plus élaborées (prise en compte des cohérences entre les différents signaux présentant
de Vaérodynamique induite). La modélisation du couplage fluide/structure est actuellement prise en
compte dans la modélisation du tremblement via des méthodes de couplage direct ou modéle d’état.
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FiG. 1.13: Spectres de pression (en rouge) et d’accélérométre (en noir) & gauche et spectre de pression
pour différentes conditions & droite (Vezin, 2011)

1.2.6 Méthode de transposition soufllerie/avion réel

La méthode de transposition a été développée par Owen dans le but d’effectuer une transposi-
tion de données soufflerie/vol du phénoméne de buffeting. Owen s’est ainsi basé sur hypothése que
le décollement en vol et en soufflerie est semblable pour deux géométries de méme forme mais de
tailles différentes subissant les mémes conditions d’écoulement. Cette hypothése a par ailleurs aussi
été vérifiée et validée par Mabey sur d’autres configurations.

La méthode de transpaosition d’Owen est ainsi capable de transcrire les champs de fluctuations de
pression entre les données souflleries ef les données en vol uniquement a partir de données soufflerie.
Pour ce faire, deux paramétres adimensionnés ont été nécessaires :

¢ La fréquence réduite (ou nombre de Strouhal) :

.fLref
n= """ 2

avec f la fréquence, L.y la longueur de référence et Vo la vitesse de I'écoulement infini amont.
e La décomposition fréquentielle de "évohution RMS :

VnF(n) = qA_\;@ (1.3)

avec F'(n) une fonction spectrale dont U'intégration sur une bande de fréquence représente
Iexcitation adimensionnée au carré, Ap la RMS de la fluctuation de pression sur la bande de
fréquence Af autour de la fréquence f, ¢ la pression dynamique et € le rapport entre Af et
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f. Il est & noter que ce paramétre ne change pas avec la bande de fréguence retenue pour le

calcul de Af.

Les études réalisées par Owen ont aingi montré que, pour différentes configurations et écoule-
ment données, le paramétre /nkF'(n) gardait des valeurs et des formes tres proches. Une évolution
schématique et générale des paramétres nt'(n) et +/nf(n) en fonction du logarithme de la fréquence
réduite 7 est d’ailleurs présentée sur la figure 1.14.

T Total rms pressute
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F1q. 1.14: Représentation spectrale générique de lexcitation de tremblement selon Owen (Owen,
1958)

Afin de transposer les données souffleries aux données en vol, Owen a défini deux équations de
similitude. Ces équations se basent sur deux principes :

e Le nombre de Strouhal est constant.
e Les RMS des fluctuations de pression adimensionnées sont constantes.

Ces principes permettent done, pour la méme instabilité aérodynamique, d’écrire les équations
de similitude suivantes :

Tipol = Messai
(1.4)
\/TFG?’—)'UDI =V nF(n)essa’is
Soit pour une bande de fréquence Af fixée :
fuolLref.Uo,: o fessa:-'.Lrefe.;Eai
‘/i“f'ual ‘/in-fessai
(1.5)
& — Apessa.’i,

a7 [ AF
Juol Foot Gessoi Toseni

Soit :
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foat — Vi“fuol L""E"fessm'
.fessai infessai Lref'uol
1.6
Bpyol — Fuol ( )
Apessa.i X Tessoi
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Cette transposition entre la soufflerie et le vol indiquée par Owen et Mabey peut ainsi se re-
transcrire aux PSD de pression (cf. définition dans Pannexe A), donnant les éguations de similitude
suivantes :
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Ces équations montrent qu’il est possible uniquement & partir des données soufflerie, de la géo-
métrie de Pavion et des conditions de 'écoulement en vol de retrouver la fréquence du phénomeéne et
Pénergie deg fluctuations en vol. Ce résultat a d’ailleurs déja é4é utilisé pour calculer les efforts aéro-
dynamiques instationnaires sur un avion réel subissant du tremblement de 'empennage horizontal.
1l est néanmoins important de garder & Pesprit que les hypothéses avancées dans cette méthode entre
la soufflerie et le vol restent difficiles de généraliser & toutes configurations ou condition d’écoulement
dans la mesure oa il n'est pas toujours possible d’avoir les mémes conditions en vol qu’en soufferie
et donc de vérifier que le nombre de Reynolds ne joue pas de réle entre les deux écoulements.
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Chapitre 2

Analyse des cas de tremblement sans
interaction onde de choc/couche limite

Dans le chapitre précédent, une description de la physique globale des instationnarités respon-
sables des différents cas de tremblement observés sur I'avion a été donnée. L’objet de ce chapitre
est donc d’acquérir une meilleure compréhension de la physique de I’écoulement via une analyse ap-
profondie des différents tremblements existants sans interaction onde de choc/couche limite, en se
basant notamment sur les travaux déja réalisées et en les complétant par des analyses faites & partir
de données expérimentales. Cette étude sera notamment axée sur le développement et I’évolution
des instationnarités présentes a 'intérieur des décollement et des couche de mélange. Les catégo-
ries de tremblement analysées dans ce chapitre sont le tremblement de 'empennage horizontal, le
tremblement intrados voilure et le tremblement de 'APF.

2.1 Tremblement sur empennage horizontal

2.1.1 Bases de données expérimentales

Afin comprendre le comportement de I"écoulement sur 'empennage horizontal d'un avion, deux
campagnes d’essais en soufflerie ont été réalisées. Ces campagnes se sont principalement basées sur
I’étude de deux géométries, une représentative d’un avion classique et une représentative d'un avion
non classique.

2.1.1.1 Campagne HTP n°1

Cette campagne d’essal a été réalisée dans la soufflerie DNW/LLF (Deutsch-Niederlandischer
Windkanal /Large Low-speed facility) du DLR (Deutsches Zentrum fiir Luft und Raumfahrt) et du
NLR (National Lucht en Ruimtevaarlaboratorium) en 2006 (Wiedermann et al., 2007). L’objectif
de cette campagne a été de tester une maquette compléte (& 'échelle 1/9) d’un avion non classique,
équipée de turbopropulseurs et munie d’un empennage en T dans le but de comprendre les différents
effets lies & la géométrie de cette maquefte. Les instruments de mesure ont principalement été
ingtallés sur le coté droit de la maquette. Ainsi, trente-neuf capteurs de pression stationnaire ont
été répartis sur trois sections différentes de P'envergure de Pempennage, soixante-trois capteurs de
pression instationnaire ont également été montés en surface & Uextrados et & Vintrados de VHTP
sur neut sections de l'envergure et deux accélérométres ont été disposés & Uextrémité. Les fils de
laine ont quant & eux été placés du coté gauche. Trois configurations ont été testées durant cette
campagne : lisse, intermédiaire et hypersustentée. Les nombres de Mach testés ont &té les suivants :
Ma= 0,15, Ma—= 0,2 et Ma= 0,25 et les angles d’incidence ont varié entre -10° et 25°.
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2.1.1.2 Campagne HTP n°2

Cette campagne d’essai s’est déroulée dans la soufflerie F1 de I'Onera située 4 Fauga-Mauzac
en 2010. L'objectif de cette campagne a été de tester une maquette compléte rigide avec une confi-
guration d’empennage classique, & ’échelle 1/21 (Bourguignon et al., 2011). Sur cette campagne,
seule la demi-voilure droite et P'HTP droit ont été instrumentés. Les surfaces situées & gauche de
la maquette ont principalement été équipées de fils de laine de maniére & permettre la visualisation
de Técoulement sur cette structure. Quant 4 l'instrumentation instationnaire, vingt-et-un capteurs
de pression instationnaire ont été installés en surface sur six sections de I'envergure & 'extrados et
a lintrados du coté droit de 'HTP. Deux accéléromeétres ont également été disposés sur l'extrémité
de 'HTP. Trois configurations ont aussi été testées lors de cette campagne : lisse, intermédiaire et
hypersustentée. Les nombres de Mach testés ont &té Ma= 0,2 et Ma= 0,25, Les angles d’'incidence
ont varié entre -10° et 25°. Les capteurs de pression instationnaire ont été montés en surface.

2.1.2 Physique du phénoméne

Le tremblement de 'empennage horizontal se caractérise par une vibration de la structure due 4
la présence d'un décollement sur 'intrados du plan horizontal. Ce phénoméne apparait généralement
lorsque 'avion vole & un nombre de Mach relativement faible 4 angle d’attaque élevé ou en présence
de spoilers déployés, conditions type pour des situations de descente en urgence.

Le phénoméne de tremblement HTP a été largement étudié par Havas {Havas et Jenaro, 2009;
Havas, 2010), 'objectif étant de mieux comprendre le comportement du décollement sur empen-
nage de avion. L’étude s’é¢tait basée sur deux campagnes d’essais en soufflerie : une campagne
représentative d’un avion avec un empennage classique (campagne différente que celle de énoncée
précédemment) et une autre campagne représentative d’un avion avec empennage en T (Havas,
2010). Les résultats analysés par Havas sont résumés briévement dans la présente section.

Une premiére étude réalisée sur le décollement de 'HTP a montré que celui-ci s*étend générale-
ment, lorsqu’il apparait, de 'extrémité de I'empennage jusqu’a la partie interne de la structure. La
figure 2.1 montre ainsi la forme prise par ce décollement lors de la campagne d’essai HTP n°1, en
configuration moteurs éteints, pour cing angles d’attaque différents.

Anggte da dicrechage : od

[ PR PR P Y

F1G. 2.1: Surface décollée sur 'empennage horizontal de la campagne HTP n°1

Cette figure montre ainsi 'apparition d’an bulbe de décollement 4 I’extrémité de Pempennage,
lorsque 'angle d’incidence est faible (i.e. a1), qui augmente au fur et & mesure que I'angle d’inci-
dence augmente. Lorsque I'angle d’incidence est égal 4 'angle de décrochage (i.e. az ou o), V'HTP
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présente un décollement massif, entrainant 'apparition de fortes vibrations sur la structure. Cette
figure suggére que le décollement de Pempennage est induit par le décollement sur la voilure. Ha-
vas a par ailleurs expliqué que le décollement de [’écoulement sur le plan horizontal se produif
généralement lorsque Pempennage, 4 un angle d’incidence élevé, n’est plus protégé par la déflexion
de 'écoulement. En effet, lorsque 'angle d’incidence augmente, I’écoulement commence 4 décoller
sur l'extrados voilure, ce qui entraine une brusque augmentation de l'angle d’incidence local sur
Pempennage. La conséquence est apparition d’un bulbe de décollement & proximité du bord d’at-
taque de 'empennage, du fait de la recompression du fluide dans cette zone. L’étendue de ce bulbe
de décollement peut varier selon l'angle d'incidence et selon I'importance de la zone décollée sur
Vextrados voilure. Ainsi, un décollement sur la voilure interne entrafnera un fort décollement sur
le plan horizontal et un décollement sur la voilure externe aura un impact négligeable sur le plan
horizontal. Le tremblement HTP se caractérise également par la présence de fortes fluctuations sur
Ie bord d’attaque de ’empennage horizontal principalement dues & Uapparition du bulbe. Concer-
nant le contem fréquentiel de ce bulbe de décollement, le tremblement HTP est essentiellement un
phénoméne basse fréquence.

Quatres effets ont été mis en évidence par Havas lors de ’étude des deux campagnes d’essais en
soufflerie :

Effet du nombre de Mach Les résultats obtenus sur les denx campagnes d’essais ont montré que
e phénoméne de tremblement HTP n’était pas influencé par le nombre de Mach. En effet, aucune
différence n’a été observée par Havas entre les phénoménes 4 Mach=>0,15 et ceux & Mach={0,25. 1l est
néanmoins important de souligner que le régime de nombre de Mach testé pour ces deux campagnes
n’a pas varié de facon importante.

Effet moteurs Les observations faites sur la campagne HTP n°l ont montré que le fonctionne-
ment des moteurs protégeait la zone médiane de la voilure limitant considérablement I’étendue des
décollements sur I'extrados de ’aile. Le décollement n’apparait alors que dans deux zones : & extré-
mité de la voilure et & proximité du fuselage contrairement aux cas avec moteurs éteints (figure 2.1).
Havas a ainsi conclu que lorsque les deux moteurs sont en marche et que les conditions de tremble-
ment fort sont atteintes, PHTP peut décrocher brusquement du fait du décollement sur la voilure
interne de ’avion. Aucun effet moteur n’a été testé sur la campagne HTP n°2, nous ne disposons
donc pour cette campagne d’aucune information concernant effet moteurs sur le tremblement HTP
d’extrados voilure.

Effet spoilers Il a été montré lors de la campagne d’essais HI'P n°2 que le déploiement des spoi-
lers entrainait 'apparition de plusieurs structures turbulentes tridimensionnelles pouvant avoir une
influence importante sur Pempennage horizontal. Ces tourbillons contribuent aingi & augmenter leg
fluctuations de pression sur I'HTP, engendrant davantage de vibrations de la structure et susceptible
de I'endommager. L'effet spoilers sur 'HTP dépend principalement de I'angle d’incidence de 'avion
et également de Pangle de déploiement de ces spoilers. Cet effet n’a pas été observé lors de la cam-
pagne d’essais réalisée avec un avion & empennage en T, certainement dil an fait que 'empennage
passait par dessus les tourbilons générés par ces spoilers.

Effet de la configuration Les études de Havas ont montré que pour un cas d’empennage clas-
sique, la configuration hypersustentée de 1’aile entrainait un décollement & des incidences plus
grandes que pour le cas d'une configuration lisse. De méme, il avait éé observé que 1'évolution
du décollement était aussi de maniére générale trés progressive. Pour le cas d'un empennage en T, il
a été vue qu’en configuration hypersustentée aile interne n’est jamais décollée, n’engendrant donc
pas de décrochage de 'HTP.
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2.1.3 Analyse des données instationnaires

Une étude de différents paramétres est effectuée dans cette partie dans le but de mieux com-
prendre la physique derriére le phénomeéne de tremblement HTP. Par souci de simplicité, seuls les
points de fort tremblement seront présentés ici. Il est & noter que tous les résultats présentés dans
cette partie sont représentatifs de ce qui a été observé sur tous les points d’essais analysés. Pour
tout renseignement concernant la définition des PSD et des cohérences se référer 4 l'annexe A.

Etude des PSD de pression La figure 2.2 présente I’évolution des PSD de pression obtenues &
partir de capteurs de pression instationnaire situés le long de ’axe longitudinal. Ces courbes ont été
tracées 3 partir des informations mesurées 4 Uintérieur d’une surface décollée. L’axe des abscisses
donne les valeurs en fréquence et ’axe des ordonnées donne les valeurs des PSD.
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F1G. 2.2: PSD de pression dans la direction de la corde pour un cas de tremblement HTP

Lévolution des amplitudes PSD de pression suivant 'axe longitudinal de 'HTP est similaire
a celle qui a été observée par Soumillon dans la zone du mat interne lors de 1’étude des décolle-
ments intrados voilure (Scumillen, 2002). En effet, les deux cas présentent une évolution rapide et
progressive des PSD le long de la corde. En ce qui concerne I’évolution en fréquence, aucune varia-
tion n’a été décelée le long de la corde. Les PSD évoluent ainsi toutes quasiment & la méme fréquence.

La figure 2.3 montre I’'évolution des PSD de pression tracées & partir de capteurs de pression
situés le long de l'axe transverse. Ces capteurs ont aussi été pris & U'intérieur de la zone décollée.
L’axe des abscisses donne les valeurs en fréquence et 'axe des ordonnées donne les valeurs PSD.
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F1G. 2.3: PSD de pression dans la direction de ’envergure pour un cas de tremblement HTP

L’évolution des amplitudes PSD suivant 'axe trangverse est aussi trés progressive. En effet, une
variation trés faible des PSD de pression peut &tre observée dans cette direction, montrant donc
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Fia. 2.4: Cohérence (en bleu) et déphasage (en rouge) entre différents couples de capteurs dans la
direction de la corde pour un cas de tremblement HTP

bien la similitude entre le déccllement HTP et le décollement intrados voilure. En ce qui congerne
I’évolution du contenu fréquentiel de ces signaux, ancune variation n’a pu étre détectée.

Cette premiére étude des PSD de pression montre ainsi que les variations de cette grandeur
sont trés proches de celles observées sur le tremblement intrados voiture. Ce constat est tout a fait
logique dans la mesure ott, dans les deux cas, il 8’agit d’une physique similaire bien que les conditions
d’écoulement soient nettement différentes. Ces similitudes du point de vue physique entre les deux
types de tremblement ont ainsi permis de s’inspirer du modéle développé par Soumillon pour recréer
les PSD de pression dans le nouveau modéle présenté dans la section 6.2.

Ftude de la cohérence La figure 2.4 montre I’évolution des cohérences (courbes bleues) pour
différents couples de capteurs de pression situés le long de ’axe longitudinal & y/b=87%. Ces courbes
ont &té tracées i partir des informations mesurées 4 I'intérieur d’une surface décollée. Le capteur de
référence est pris & x/c=10%, dans la zone proche du bord d’attaque de VHTP. L’axe des abscisses
donne les valeurs en fréquence et I’axe des ordonnées en bleu donne les valeurs des cohérences.

Les cohérences diminuent au fur et & mesure que les capteurs de pression s’éloignent du capteur
de référence et que les fréquences associées aux instationnarités de I’écoulement deviennent impor-
tantes. Cette observation s’explique notamment par la présence de tourbillons de tailles différentes
a Pintérieur de la zone ol se situe le décollement. En effet, lorsque ces tourbillons sont de grosse
taille (i.e. de fréquence faible), ceux-ci ont une influence beaucoup plus importante sur les capteurs
de pression en comparaison & ceux de petite taille (i.e. de fréquence élevée) qui ont un temps ca-
ractéristique plus faible. D’ot1 la décroissance plus rapide des cohérences pour des instationnarités
ayant des fréquences élevées,

La figure 2.5 montre I’évolution des cohérences (courbes bleues) pour différents couples de cap-
teurs de pression situés le long de l'axe transverse a x/c=35%. Ces courbes ont été tracées & partir
des informations mesurées & U'intérieur d’une surface fortement décollée. Le capteur de référence est
pris & y/b=80%, dans la zone proche de 'extrémité de la structure de I'HTP. L’axe des abscisses
donne les valeurs en fréquence et I'axe des ordonnées en bleu donne les valeurs des cohérences.

L’evolution des cobérences dans la direction transverse de ’écoulement est semblable 4 celle
observée précédemment sur la figure 2.4. En effet, une décroissance de ces cohérences en fonction de
la fréquence et de la distance entre capteurs peut étre observée. Nous pouvons aussi remarquer de
maniére plus générale que la décroissance globale des cohérences sur 'axe transverse est plus rapide
que celle de ’axe longitudinal. Ceci est dii au fait que la propagation des instationnarités se réalise
de maniére privilégiée dans la direction de la corde et non dans la direction de Uenvergure.

L’étude des cohérences montre donc la présence d’un phénomeéne propagatif a I'intérieur de la
zone décollée de 'HTP avec une évolution décroissante de ces cohérences en fonction de l'espace et
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F1a. 2.5: Cohérence (en bleu) et déphasage (en rouge) entre différents couples de capteurs dans la
direction de Penvergure pour un cas de {remblement HTP

de la fréquence. Cette évolution devra néanmoins &tre confirmée lors de 'étude des phases.

Etude de la phase Dans ce paragraphe nous présenterons une étude sur les déphasages effectuée
4 partir des données des campagnes HTP n°1 et HT'P n°2. Cette analyse a été réalisée dans le but
d’obtenir d'une part des informations concernant la direction de propagation des instationnarités a
Vintérieur de la zone décollée et d’autre part de calculer la vitesse de propagation associbes & ces
instationnarités. La détermination de la direction de propagation de I’écoulement a été effectuée de
la maniére suivante dans ce mémoire :

Sens de I'écoulement
Capteur r;;r:;c?*
Capteur 2 ~ Capfeur 2 enretard par rapport au capteur de
référence : Phase de la CSD négatif

Sens de I"écoulement

Capteur rém Cap!egr 2 en avance par rapport au capteur
Capteur 2 =" de référence : Phase de la CSD posHif

F1a. 2.6: Critére de détermination de la direction de propagation (phase positive ou négative)

L’évolution des déphasages (courbes rouges) pour différents couples de capteurs de pression si-
tués le long de 'axe longitudinal est présentée sur la figure 2.4. Les déphasages entre les différents
couples de capteurs suivent tous une tendance quasi-linéaire le long de Paxe longitudinal. De méme,
le signe négatif de la pente indique clairement 'existence d'une propagation vers aval de ces insta-
tionnarités. Ce résultat a été observé sur tous les couples de capteurs situés le long de cette corde.
Cette figure confirme ainsi I'existence d'un phénoméne propagatif dans le sens de 'écoulement avec
la présence notamment d’une vitesse de propagation, indépendante de la taille de la structure, di-
rectement reliée a la pente de ces courbes.

En ce qui concerne 'évolution des déphasages pour différents couples de capteurs de pression
situés le long de I'axe transverse, celle-ci peut &tre observée sur la figure 2.5. Le déphasage en en-
vergure est légérement différent de celui observé sur la figure 2.4. Sur la figure 2.5, les courbes sont
nettement plus bruitées et donc plus difficiles 4 interpréter. Ce résultat n’est en soi pas surprenant
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puisque les instationnarités se propagent plutét le long de I'axe longitudinal. De plus, les capteurs
le long de I'axe trangverse sont un peu trop éloignés les uns des autres pour pouvoir mesurer un
déphasage de fagon fiable dans cette direction. La comparaison avec les cohérences montre hien
que celles-ci n’ont, pour ces couples de capteurs, pas de valeurs trés élevées. Il est ainsi difficile de
définir de maniére claire, sur 'ensemble des couples de capteurs situés le long de I’axe transverse,
une direction de propagation ainsi qu'une pente de déphasage. Toujours est-il, ’étude réalisée sur
ces quelques points d’essal a contribué & montrer I'existence d'une propagation des instationnarités
le long de cette direction, partant de I'intérieur de 'II'TP vers 'extérieur. Une vitesse ainsi qu'une
direction de propagation ont donc pu étre définies i partir des points d’essais analysés.

La figure 2.28 montre la carte de vitesse (en couleur bleu foncé et bleu claire) tracée a partir des
valeurs des vitesses de convection calculées le long de axe longitudinal. A gauche (figure 2.28, (a)) se
trouve la carte des vitesses de la campagne HTP n°1 et & droite (figure 2.28, (b)) celle de la campagne
HTP n°2. Cette figure montre que la vitesse de propagation suivant cette direction est presque
uniforme sur toute la surface décollée. En réalité, la vitesse de propagation augmente globalement du
bord d’attaque au bord de fuite, mais les variations peuvent étre considérées comme négligeables du
fait que les valeurs ne présentent pas de modifications significatives. En ce qui concerne 'envergure, il
a été plus difficile de visualiser ces vitesses sur un nombre important de capteurs du fait notamment
de la présence de faibles cohérences entre les capteurs dans cette direction. Cette observation nous
permet ainsi de supposer que ’écoulement & 'intérieur de la surface décollée sur 'HTP est uniforme
et invariant suivant les deux directions considérées, en gardant bien a Iesprit que la valeur de cette
vitesse en corde est bien différente de celle en envergure.
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F1G. 2.7: Vitesses de propagation déterminées & partir de différents couples de capteurs de pression
situés le long de I'axe longitudinal

2.2 Tremblement sur 'intrados voilure

2.2.1 Bases de données expérimentales

L’&tude du phénoméne de tremblement intrados s’est principalement basée sur deux campagnes
d’essais en soufflerie présentées ci-dessous.
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2.2.1.1 Campagne intrados n°1

La campagne intrados n°l a été réalisée dans la soufHerie S1 de 'ONERA & Modane en 2002
{Despré, 2004). L’objectif de cette campagne a été de faire une étude sur une demi maquette semi-
rigide d'un avion classique & 1’échelle 1/9 de maniére 3 :

e Comprendre le comportement de ’écoulement dans la zone proche du mas a fort nombre de
Mach et faible C.,.

e Comprendre Uinteraction de Pécoulement avec l'onde de choc sur l'extrados & fort nombre de
Mach et O, élevé.

Cette campagne d’essai a été trés bien instrumentée; plus de 464 capteurs de pression station-
naire répartis dans 12 sections de 'intrados et 13 sections de Vextrados et environ 243 capteurs de
pression instationnaire montés en cavité et répartis sur 6 sections de Uintrados et 13 sections de
T'extrados. Les capteurs de pression instationnaire situés sur I'intrados étaient pour la plupart situés
dans la zone du mét ou les décollements ont été observés. Les nombres de Mach testés pour cette
campagne ont été Ma= 0,82, Ma= 0,84 et Ma= 0,86 et les angles d’incidence ont varié entre -1,80°
et 5,26°. La surface décollée a été déterminée au moyen d’une caméra infrarouge. La campagne
intrados n°1 a servi & développer et & valider le modéle de corrélation développé par Soumillon.

2.2.1.2 Campagne intrados n°2

La campagne intrados n°2 a été réalisée dans la soufflerie 51 de 'ONERA 4 Modane en 2001.
Au cours de cette campagne, des essais ont été effectués sur une demi-voilure (& 1'échelle 1/22,3)
d'un avion civil. Cette campagne a eu pour objectif d’étudier le comportement du décollement
sur intrados de la voilure de l'avion en condition de tremblement. Pour atteindre cet objectif,
Iintrados voilure a été instrumenté avec 16 capteurs de pression instationnaire, montés en cavité,
situés a proximité de la zone du mat externe. Les nombres de Mach testés pour cette campagne ont
été Ma= 0,85 et Ma= 0,89 et les angles d’incidence ont varié entre -0,3° et 0,69°. La surface décollée
a &té identifice avec de la peinture sensible 4 la pression.

2.2.2 Physique du phénoméne

Le tremblement du méat externe est caractérisé par une vibration de ’aile de I'avion, principale-
ment due au décollement présent dans la zone située a l'intrados de I'aile 4 proximité du mat moteur.
Ce phénomeéne apparait habituellement lorsque le nombre de Mach est élevé et lorsque I’angle d’in-
cidence est trés faible. Le tremblement intrados voilure est principalement lié a la présence d’un méit
situé sur la section externe de la voilure. Ce mAat est responsable de la recompression de 'écoulement
dans cette zone et de Papparition d'un décollement.

1l existe principalement deux types de décollement & lintrados de la voilure. D’une part, le dé-
collement de type explosif et d’autre part le décollement de type progressif. Le décollement explosif
est caractérisé par une brusque expansion du bulbe de décollement allant du bord d’attaque vers
le hard de fuite de la voilure. Ce bulbe de décollement explosif apparait généralement en présence
d’un gradient de vitesse élevée au sein de la section interne du mét externe. Le décollement de
nature progressif a lien lorsque le bulbe se développe de manidre graduelle comme représenté sur la
figure 2.8. Ce dernier type de décollement contient en général moins d’énergie que celui de nature
explosive.

Les paramétres influencant la nature de ces bulbes sur Uintrados de Paile sont la géométrie du
mat, le jet moteur, la géométrie du bord d’attaque et les conditions d’écoulerment. La géométrie du
mat et la forme du bord d’attaque de l’aile semblent ainsi jouer un réle important. Il est d’ailleurs
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Fia. 2.8: Surface décollée sur Vintrados voilure de la campagne intrados n°1

posgible d’adapter la géométrie de la voilure afin d’empécher ou de retarder Vapparition du décol-
lement. Des études réalisées par Soumillon ont aussi montré que la présence d’'un FTF (Flap Track
Fairing) sur la voilure ou d’une transition de couche limite étaient des parameétres susceptibles de
modifier localement le comportement de ces décollements. Le jet moteur a aussi une influence sur
la survitesse présente & U'intersection du mét et de la voilure pouvant aussi &tre & lorigine du dé-
collement explosif. Concernant ’effet 136 aux conditions d’écoulement, des études ont montré que
les nombres de Mach les plus élevés ne sont pas nécessairement les plus critiques; en effet d’im-
portantes différences ont pu étre observées entre les nombres de Mach 0,82 et 0,86 ou 0,85 et 0,89.
Quant aux effets du nombre de Reynolds, ils semblent étre généralement assez peu importants. 11
est toutefois difficile d’identifier avec précision 'incidence des effets du nombre de Reynolds sur le
décollement. En ce qui concerne leffet de 'angle d’incidence en condition de vol, le décollement,
apparait habituellement & de faibles angles d’incidence. Concernant les caractéristiques spectrales
du tremblement intrados voilure, il apparait que celles-ci sont relativement similaires & celles ob-
servées sur ’empennage horizontal. En effet, le décollement engendre d’importantes flutuactions de
pression ayant un contenu fréquentiel de type bruit blanc ou bruit coloré et excitant tous les modes
des structures de voilure.

2.2.3 Amnalyse des données instationnaires

Une étude de différents paramétres est effectuée dans cette partie dans le but de mieux com-
prendre la physique derriére le phénomeéne de tremblement intrados. Les résultats présentés dans
cette partie ont été obtenus & partir des deux campagnes d’essais intrados voilure. Par souci de
simplicité, seuls les points de fort tremblement sont présentés ici. Il est & noter que tous les résultats

présentés dans cette partie sont représentatifs de ce qui a été observé sur différents points d’essais.

Etude des PSD de pression La figure 2.9 présente I’évolution des PSD de pression obtenues i
partir de capteurs de pression instationnaire situés le long de 'axe longitudinal. Ces courbes ont été
tracées & partir des informations mesurées & 'intérieur de la surface décoliée. L'axe des abscisses
donne les valeurs en fréquence et ’axe des ordonnées donne les valeurs des PSD.

L’évolution des amplitudes des spectres de pression avait déja été étudiée par Soumillon. Sou-
millon avait ainsi montré qu’il y avait & l'intérieur de la zone décollée une évolution progressive
des spectres de pression le long de l'axe longitudinal. C'est ce qui s’observe sur cette figure, dans
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F1c. 2.9: PSD de pression dans la direction de la corde pour un cas de tremblement intrados voilure

laquelle on voit des PSD décroissantes dans le sens de I’écoulement. Du point de vue fréquentiel,
aucune évolution n’a pu é&tre observée.

La figure 2.10 montre ’évolution des PSD de pressicn tracées a partir de capteurs de pression
situés le long de 'axe transverse. Ces capteurs ont aussi été pris & Uintérieur de la zone décollée.
L’axe des abscisses donne les valeurs en fréquence et 1’axe des ordonnées donne les valenrs PSD.
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Fi1G. 2.10: PSD de pression dans la direction de 'envergure pour un cas de tremblement intrados
voilure

L’évolution des spectres de pression le long de 'axe transverse avait présenté trés peu d’évolu-
tion. C’est la principale raison pour laquelle dans la modélisation des cohérences, Soumillon avait
supposé leur évolution presque invariante. Nous pouvons ainsi confirmer & partir de ces courbes que
ces PSD de pression n’évoluent que trés peu, tant du point de vue amplitude que du point de vue
fréquentiel.

L*étude des PSD de pression réalisée & partir des données des campagnes intrados n°1 et n°2 ont
donc permis de confirmer ce qui avail été constaté précédemment par Soumillon, i.e. une évolution
progressive et décroissante des spectres de pression le long de 'axe longitudinal et presque aucune
évolution le long de ’axe transverse.

Une analyse effectuée sur les différents points d’essais des campagnes intrados n°l et n°2 a
montré que les phénomeénes présents au niveau de la zone décollée étaient différents. En effet, en
termes d’amplitude d’effort, la campagne intrados n°2 affichait une trés faible valeur par rapport a
celle de la campagne intrados n°l. De méme, si l'on regarde les fréquences présentes dans 1’écou-
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lement, on observe qu’il y a aussi une différence assez significative. Pour la campagne n°2, on ne
se trouve plus dans un cas ol les nombres de Strouhal sont de 'ordre du dixiéme mais plutét du
centiéme, ce qui suscite des interrogations. De méme, le point d’essai présenté dans cette partie a
&té pour la campagne intrados n°2 le point qui était censé correspondre au point de plus fort niveau
d’excitation avec les plus forts décollements. Ces résultats semblent ainsi remettre en question la
nature du phénomeéne observé sur cette campagne dont 1'écoulement ne semble finalement pas étre
significativerment perturbé.

La figure 2.11 montre la pression RMS obtenue pour deux cas fortement décollés dang la zone
située & l'intrados 4 proximité du mét externe. Les données de pression RMS sont adimensionnées
par les pressions dynamiques respectives de chaque campagne. La figure illustre, & gauche, les RMS
de pression obtenus pour la campagne intrados n°1 et, i droite, les RMS de pression obtenus pour la
campagne intrados n°2. La zone colorée observée sur les deux figures représente les RMS de pression
adimensionnée calculées sur I'emplacement de chaque capteur de pression instationnaire. La ligne
noire hachurée délimite la surface décollée, relevée expérimentalement lors des essais.

{a) RMS de pression sur Uintrados de la voilure (b} RMS de pression sur U'intrados de la voi-
de la campagne intrados n°1 lure de la campagne intrados n°2

F1G. 2.11: Contours de RMS de pressian sur 'intrados voilure de chaque campagne

La surface décollée déterminée par voie empirique dans la campagne n°1 correspond i peu prés
a la surface délimitée par les valeurs des RMS de pression. En effet, les valeurs des RMS de pression
¢levées sont principalement situées & l'intérieur du cadre hachuré, signifiant ainsi que la zone située
& U'intérieur de ce cadre est principalement instationnaire. La campagne N°2 (4 droite), ne présente
pas la méme topologie d’écoulement. En effet, on observe une contradiction entre les données des
RMS de pression et la taille de la surface décollée délimitée de maniére empirique. Ainsi, la surface
décollée semble &tre bien plus importante que celle définie par les données des capteurs de pression.
Ainsi ces capteurs montrent une forte excitation de I’écoulement uniquement au niveau du bord
d’attaque de U'intrados (zone de couleur rouge) excluant ainsi tout décollement sur les parties aval.

Différentes hypothéses peuvent donc étre faites pour expliquer les différences constatées entre
les RMS de pression et les tailles de surfaces décollées expérimentales :

e La taille de la surface décollée a été mal estimée : Comme expliqué dans la précédente section,
les délimitations des surfaces décollées ne sont pas faciles & déterminer en raison de la com-
plexité de 1’écoulement et du manque de technigues précises. 1l est donc possible de surestimer
la surface décollée dans la zone du mét.

e Les capteurs n'ont pas fonctionné correctement : Les niveaux de fluctuation de pression
peuvent ne pas avoir été mesurés avec précision du fait d’un probléme d’instrumentation.
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Par conséquent, il se peut également que les données de la campagne N°2 ne soient pas valides
pour I'analyse du tremblement.

Etude de la cohérence La figure 2.12 présente I’évolution des cohérences {courbes bleues) obte-
nues & partir des capteurs de pression Instationnaire gitués le long de 1'axe longitudinal. Ces courbes
ont é&té tracées & partir des informations mesurées & I'intérieur de la surface décollée. Le capteur
de référence est pris & x/c=10% dans la zone proche du bord d’attaque de 'intrados voilure. I.’axe
des abscisses donne les valeurs en fréquences et I’axe des ordonnées en bleu donne les valeurs des
cohérences.
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F1a. 2.12: Cohérence (en bleu) et déphasage (en rouge) entre différents couples de capteurs dans la
direction de la corde pour un cas de tremblement intrados voilure

L’étude des cohérences montre une évolution trés différente de celle qui a été précédemment
observée lors de 'é¢tude du tremblement HTP. En effet, on voit disparaitre sur cette figure la dé-
croissance dans ’espace et en fréquence des cohérences, conservant ainsi de maniére globale, pour
certains capteurs, une valeur presque constante, indépendante de la distance entre les capteurs. De
méme, il peut &tre observé que 1’évolution des cohérences en fréquence le long de ’axe transverse
est parfois aléatoire montrant ainsi une diminution puis une augmentation des cohérences au lieu
d’une décroissance exponentielle comme observé lors de la campagne HTP.

La figure 2.13 présente I’évolution des cohérences (courbes bleues) obtenues & partir des capteurs
de pression instationnaire situés le long de I'axe transverse 4 x/c=55%. Ces capteurs ont aussi été
pris & intérieur de la zone décollée. Le capteur de référence est pris & y/b=066%. L’axe des abscisses
donne les valeurs en fréquence et I'axe des ordonnées en bleu donne les valeurs des cohérences.

L’étude des cohérences le long de cet axe semble montrer une décroissance presque uniforme
de cette grandeur sur toute la plage des fréquences. Ceci se rapproche un peu plus de ce qui a &té
observé précédemment lors de 'étude du tremblement HTT avec cependant une légére différence ;
il ne semble pas y avoir de décroissance des cohérences en fonction de la fréquence. Aingi, aucune
fréquence caractéristique du phénomeéne ne peut étre mise en évidence suivant cette direction.

L’étude effectuée sur les cohérences a montré que celles-ci avaient une évolution bien différente
de ce qui avait été observée sur les campagnes d’essais HTP. En effet, les cohérences ne présentent
globalement pas de vraie décroissance en fonction de l'espace et de la fréquence, mais plutdt une
décroissance qui, lorsqu’elle existe, reste trés homogéne en fréquence, ce qui est trés improbable
du point de vue physique. Dans la mesure ol il s’agit d’'un phénoméne physique proche de celui
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Fic. 2.13: Cohérence (en bleu) et déphasage (en rouge) entre différents couples de capteurs dans la
direction de envergure pour un cas de tremblement intrados voilure

rencontré sur 'HTP, i.e. présence d'un bulbe de décollement qui s’étend du bord d’attaque vers le
bord de fuite, plusieurs questions se posent notamment sur la validité des résultats de ces campagnes
d’essais intrados.

Etude de la phase La figure 2.12 présente aussi I’évolution des phases (courbes rouges) obtenues
a partir des capteurs de pression instationnaire situés le long de I’axe longitudinal. Cette figure met
en évidence la présence d’un saut de phase 4 0Hz, difficile 4 expliquer du point de vue physique. Les
valeurs de ces sauts de phase sont assez variables; en effet, elles peuvent prendre diverses valeurs
entre 0 et 180° en fonction des conditions extérieures mais également de la position du capteur de
référence. Concernant I'évolution des déphasages en fréquence, on peut observer la présence d’une
évolution linéaire de la phase malgré ce saut & 0Hz.

L’évolution des phases {courbes rouges) obtenues a partir des capteurs de pression instationnaire
situés le long de I’axe transverse est tracée sur Ia figure 2.13. Cette figure montre la présence d'un
léger déphasage le long de ’envergure linéairement dépendant de la fréquence, supposant l’existence
d’un phénoméne propagatif dans cette direction. Cette observation est trés proche de ce qui a été vu
sur les données des campagnes d’essais HTP. De méme, aucun saut de phase a 0Hz n’a été détecté
dans cette direction entre les différents couples de capteurs. Cette évolution des phases entre en
centradiction avec 'hypothése initialement faite par Soumillon qui avait considéré un déphasage nul
entre des capteurs situés le long de l'axe transverse.

L’étude des déphasages a montré que malgré les quelques similitudes observées suivant 1'axe
transverse, i1 y avait de nombreuses différences entre les déphasages calculés au niveau de V'HTP et
ceux calculés sur 'intrados voilure. Afin de mieux comprendre Porigine de ces sauts de phase, une
étude a été réalisée sur I'ensemble des capteurs de la campagne intrados n°1.

Les cercles bleus représentent les capteurs de référence utilisés pour chaque section. Les zones
représentées sur cette figure sont, basées sur les déphasages calculés & partir des données expérimen-
tales de la campagne intrados n®l. Deux zones peuvent étre identifiées & partir de la figure 2.14 : une
zone rose-orangé et une zone blanche. La zone rose-orangée contient tous les capteurs de pression
instationnaire présentant un saut de phase & 0Hz avec les capteurs de référence et la zone blanche
contient tous les capteurs ne présentant aucun saut de phase. Cette figure permet ainsi de mettre en
évidence une nette délimitation des zones entre les capteurs. Cela tend & confirmer que 1'origine du
saut de phase & 0Hz est liée en quelque sorte & 'instrumentation et non 4 la physique du phénomeéne
étudis.

D’autres études ont par ailleurs montré que linstallation des capteurs pouvait aussi étre res-
pounsable du caractére non physique des mesures faites par les capteurs. En analysant de plus prés
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Fia. 2.14: Qrille de capteurs de pression instationnaire de la campagne intrados n°1

I'instrumentation de la campagne intrados n°1 et intrados n®2, il a été remarqué que les deux cam-
pagnes avalent été instrumentées de capteurs de pression instationnaire montés en cavité. Hors,
comme cela a été mentionné dans 'annexe B, il est indigpensable de prendre diverses précautions
lorsque les capteurs sont montés en cavité dans la mesure ot ce montage peut &tre a 'origine de
plusieurs effets sur les mesures, tels que :

¢ Diminution de la sensibilité des capteurs de pression instationnaire : Du fait de la présence
d’une cavité, et plus particuliérement de sa dimension. Les capteurs de pression instationnaire
peuvent ainsi étre moeins sensibles aux phéncménes mesurés.

o Tffet de cavité : La cavité peul agir sous certaines conditions comme un résonateur d’Helm-
holtz ou résonateur quart-d’onde affectant les mesures et notamment les déphasages entre les
capleurs.

De maniére & démontrer 'impact que peut avoir Uinstallation de ces capteurs, une étude a été
réalisée a partir de données d’'une campagne d’essai HTP munie d'une instrumentation montée en
cavité pour le cas d’un fort décollement. La figure 2.15 montre ainsi les cohérences et déphasages
obtenus pour différents couples de capteurs de cette campagne le long de la corde.
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F1G. 2.15: Cohérence {en bleu) et déphasage {en rouge) entre différents couples de capteurs dans la
direction de la corde pour un cas de tremblement HTP avec des capteurs montés en cavité

Les résultats sont sans appel dans la mesare ol 'on vait apparaitre sur cette campagne une
évolution des cohérences et des déphasages trés proche de celle observée sur les campagnes intrados
voilure. Il est de méme possible de voir des sauts de phase non justifiés 4 0Hz, inexistants lors des
campagnes d’essali HTD étudiées dans la section précédente et possédant des capteurs montés en
surface. Cette figure permet donc de clairement illustrer que les données mesurées peuvent étre trés
difféerentes, pour un méme phénoméne donné, montrant ainsi I'importance du montage des capteurs.
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Il est néanmoins important de mentionner que ce mémoire ne cherche nullement & disqualifier
les campagnes d’essais en soufllerie réalisées 4 partir de capteurs montées en cavité mais plusdt &
montrer qu’il est nécessaire, lorsque ce type de montage est choeisi, de prendre une multitude de
précautions afin de s’assurer que les mesures soient acquises correctement. Pour plus d’information
gur les précautions & prendre pour lors des mesures de pression instationnaire ge référer 4 'annexe B.

Les déphasages observeés sur ces différentes campagnes d’essais en soufflerie ne nous ont donc pas
permis de déterminer des vitesses de propagation expérimentales suivant la direction de la corde.
Cette partie n’abordera donc pas d’études spécifiques de ces vitesses de propagation 4 Uintérieur de
la zone de décollement.

2.3 Tremblement sur 'APF

2.3.1 Bases de données expérimentales

Afin de comprendre le comportement de I’écoulement sar PAPF, deux campagnes d’essais en vol
ont été réalisées. Ces campagnes ont principalement cherché 4 mesurer les fluctuations de pression
ingtationnaire existant & l'intérieur de la couche de mélange.

2.3.1.1 Campagne APF n°1

Cette campagne d’essai en vol a é&té réalisée sur un quadrimoteur en phase de décoliage pour
diverses configurations de vol {Minotti, 2011). Durant ces essais, trois phases de décollage ont été
étudices (comme présenté sur la figure 2.16) :

& Phase d’accélération
e Phase de rotation
e Phase de montée (& 2000 pieds}

L’instrumentation n’était pas trés dense. Ainsi 31 microphones ont été utilisés pour mesurer
les pressions instationnaires, dont 17 sur le c6té droit et 14 sur le coté gauche de PAPF. Ces
microphones, montés en surface, ont principalement été placés le long de PAPF dans la zone on
la couche de mélange est présente (aucune information sur la partie transverse n’a été mesurée) et
ont permis de mesurer des signaux pour une durée de 10 secondes. Il est important de noter que
les excitations aérodynamiques les plus significatives se situent lors de la phase de montée 4 une
altitude de 2000 pieds. Nous nous limiterons donc pour la suite a I’é¢tude de cette phase de vol.
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F1a. 2.16: Phases de vol analysées durant 'essai

2.3.1.2 Campagne APF n°2

Cette campagne d’essai a été réalisée sur un autre quadrimoteur en phase de décollage (Minotti,
2012). La géométrie de ’APF de cette campagne est plus petite que celle de ’essai APF n°l. Les
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phases de vol testées lors de ces essais ont été les suivantes (c.f. figure 2.17) :

e Premiére phase de montée (2000 pieds a 6000 pieds)

e Phase de plateau {6000 pieds)

e Deuxiéme phase de montée (6000 pieds a 35000 pieds)
e Phase de plateau {& 35000 pieds)

De méme que pour la campagne n°1, différentes configurations ont été étudiées pour cette cam-
pagne. Concernant 'instrumentation, 36 microphones ont été utilisés pour mesurer les pressions
instationnaires, dont 20 & gauche et 16 a droite de I’APF et contrairement aux essais précédents,
des microphones ont aussi été placés en transverse. La durée totale du signal mesuré a été de 10
secondes. L’étude sera principalement axée, pour ces essais, sur des points appartenant & la premiére
phase de montée de 'avion, cette phase étant celle présentant les plus fortes fluctuations de pression
au niveau de APF. Il est important de signaler que lors de cette campagne d’essai le placement
des capteurs n’a pas été le plus adéquat, dans la mesure ou les microphones ont pour la plupart été
positionnés en dehors de la zone dans laquelle se trouve la couche de mélange. Quelques microphones
sont tout de méme exploitables dans le cadre de cette étude.

35000 pieds ™ - T

25000 pieds
6000 pieds

FiG. 2.17: Phases de vol analysées durant ’essai

2.3.2 Physique du phénoméne

Une couche de mélange prend généralement naissance lorsque deux courants se déplacent dang
Ia. méme direction mais 4 une vitesse différente. Dans le cag de VAPF, ces deux courants sont d'une
part le jet d’air infini amont avec une vitesse V4, qui correspond & la vitesse de ’air infini amont
et d’autre part le jet d’air froid issu de la soufflante avec une vitesse V1. Ainsgi, lorsque ces deux
courants d’air se rejoignent, il v a apparition d'une discontinuité de vitesse provoquant la formation
d’une région turbulente, dite zone de mélange, a I’aval du point de rencontre de ces deux écoulements.
La figure 2.18 présente un schéma simplifié de la formation de cette couche de mélange sur PAPF.

L’hypothése de 'existence d’une source d’excitation aérodynamique a d’abord été énoncée suite
4 une étude réalisée sur les vitesses de convection dans la couche de mélange. En effet, il avait été
observé que cette vitesse de convection calculée & l'intérieur de la zone excitée en un point donné
de 'APF était linéairement dépendante de la vitesse de Dair infini amont. Cela ne pouvait alors
g’expliquer a priori que si le phénoméne étudié était un phénomeéne purement aérodynamicque. Cela
a, par la suite, été vérifié via une étude CFD mettant clairement en évidence la présence d’une
zone fortement instationnaire et conique le long de APYF. Clest ce qui s’observe d’ailleurs sur la
figure 2.19, ou les résultats de deux calculs ZDES réalisés sur la partie gauche de PAPF des avions de
la campagne d’essai n°1 (4 gauche) et de la campagne d’essai n°2 (4 droite) sont présentés. Sur cette
figure les valeurs RMS de pression sont représentées en couleur et les microphones sont représentés
sous forme de points noirs. Ainsi, des zones fortement instationnaires (zone de couleur jaune-rouge),
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F1G. 2.18: Couche de mélange sur 'APF de la campagne APF n°l

de forme conique, peuvent s’observer, s’initiant & la sortie de la nacelle et se prolongeant tout le
long de la structure.

F1G. 2.19: Visualisation de la couche de mélange sur ’APF de la campagne APF n°1 (4 gauche) et
la campagne n°2 (4 droite)

2.3.3 Analyse des données instationnaires

Une analyse des données instationnaires est effectuée dans cette section dans le but de mieux
comprendre la physique derriére le phénoméne de tremblement APF. Par souci de simplicité seul les
points de fortes vibrations seront présentés. Il est & noter que tous les résultats montrés dans cette
partie sont reprégentatifs de ce qui a été observé sur tous les points d’essais analysés.

Etude des PSD de pression La figure 2.20 présente 1'évolution des PSD de pression obtenues
4 partir de capteurs de pression instationnaire situés le long de l'axe longitudinal de 'APF. Ces
courbes ont été tracées a partir des informations estimées & 'intérieur de la couche de mélange, qui
est la zone qui nous intéresse dans cette étude. L'axe des abscisses donne les valeurs en fréquence
et 'axe des ordonnées donne les valeurs des PSD.

L’évolution des amplitudes PSD de pression suivant cet axe longitudinal est similaire & celle
observée sur Pempennage horizontal lors de I'¢tude des décollements HTP. En effet, les deux cas
présentent une évolution progressive et décroissante des PSD le long de la corde. En ce qui concerne
I’évolution des fréquences, la bosse fréquentielle des PSD semble aussi varier au fur et 4 mesure que
I’on se dirige vers la partie arriére de APF. Cette diminution en fréquence peut s’expliquer par le
fait qu’a l'intérieur de la couche de mélange, les tourbillons qui apparaissent augmentent de taille,
entrainant une diminution de leurs fréquences caractéristiques.
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F1c. 2.20: PSD de pression suivant 1'axe longitudinal de PAPF {campagne APF n°l1)

La figure 2.21 montre I’évolution des PSD de pression tracées & partir de capteurs de pression
situés le long de Vaxe transverse. Il est & noter que pour I’étude des PSD suivant cette direction
seule la campagne APF 1n°2 a été capable de nous fournir des informations, la campagne APT n°1
ne possédant pas de capteurs le long de ’axe transverse. L’axe des abscisses donne les valeurs en
fréquence et ’axe des ordonnées donne les valeurs PSD.
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F1G. 2.21: PSD de pression suivant I’axe transverse de VAPFE (campagne APF n°2)

L’évolution des amplitudes suivant ’axe transverse est trés brutale entre certains capteurs. En
effet, il peut étre observé que pour les capteurs situés 4 l'intérieur de la couche de mélange, les
fluctuations sont trés fortes alors que pour ceux situés 4 Uextérieur de celle-ci, les fluctuations sont
faibles. Ceci s’explique notamment par le fait qu’a l'intérieur de la couche de mélange Pénergie de
I’écoulement est relativement importante, générant des fluctuations de pression significatives, ce qui
n'est pas le cas en dehors de la couche de mélange ol I’énergie de ’écoulement est minimale, créant
ainsi de toutes petites fluctuations, de niveau bien inférieur & ce qui est observé & intérieur de
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la couche de mélange. IEn ce qui concerne 1'évolution en fréquence, ancune évolution n’a pu 8&tre
observée suivant cette direction.

Afin de mieux visualiser 'évolution en fréquence le long de 'axe longitudinal, des contours de
PSD ont &té tracés. La figure 2.22 montre ainsi les contours de PSD tracés pour les deux campagnes
d’essais & partir de capteuwrs situés le long de 'APF. Sur ces contours, 'amplitude des PSD est
tracée en couleur en fonction de la fréquence et de la position des microphones. Le contour des PSD
de pression obtenu pour la campagne APF n°l est présenté sur la figure 2.22 (a) et ceux associés
4 la campagne APF n°2 sont tracés sur la figure 2.22 (b). Il est important de noter que sur la fi-
gure 2.22 (b) se trouve d’une part & gauche le contour des PSD des capteurs situés sur la partie basse
de 'APF et d’autre part & droite le contour des PSD des capteurs situés sur la partie haute de ’APF.
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(a) Contours de PSD dela campagne  (b) Contours de PSD de la campagne APF n°2 tracés & partir des capteurs
APF n°1 tracés a partir des captewrs  de pression. A gauche se trouvent les capteurs situés i l'extérienr de la
de pression couche de mélange et 4 droite ceux situés & 'intérieur

Fi1G. 2.22: Contour PSD pour les deux campagnes d’essais APF

L’étude de ces contours des PSD met bien en évidence l'existence de différentes régions excitées
sur ’APF. Les PSD de pression prennent ainsi pour les deux campagnes des valeurs importantes
sur une grosse partie de PAPF, plus particuliérement dans les zones localisées & l'intérieur de la
couche de mélange. Ainsi pour la campagne APF n°1, les PSD de pression ont, pour les capteurs
situés a l'intérieur de la couche de mélange, & peu prés toutes des valeurs comparables le long de
I’APF avec cependant une légére décroissance des fréquences caractéristiques de 'écoulement et de
I'amplitude. En revanche, la campagne APF n°2 montre une évolution différente de I’amplitude des
PSD & lintérieur de la couche de mélange. En effet, sur la zone supérieure de PAPE, la PSD du
premier capteur (capteur n°34) posséde une amplitude assez importante, ce qui n’est pas le cas du
capteur voisin (capteur n°35) qui lui a une amplitude relativement faible. Le troisiéme capteur (cap-
teur n°36) montre par contre 4 nouveau une augmentation de 'amplitude PSD. Il ¥ a ainsi sur une
méme section longitudinale la présence d’une diminution puis d’une augmentation de 'amplitude
PSD de pression, a priori non physique. Deux explications peuvent &tre données 4 ce phénoméne :

e Tnteraction avec un phénoméne externe : il est possible qu'un phénomeéne global de type aérody-
namique induite ou bruit moteur vienne perturber I’aérodynamique naturelle de I’écoulement
polluant ainsi les mesures d’amplitude des PSD de pression.

e Défaillance du microphone : il est également possible qu'un des microphones présente des
défaillances ne lui permettant pas de déterminer de maniére fiable amplitude PSD de pression.

Etude de la cohérence La figure 2.23 montre I'évolution des cohérences (courbes bleues) pour
différents couples de capteurs de pression situés le long de 'axe longitudinal. Ces courbes ont été
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tracées & partir des informations mesurées 4 'intérieur de la couche de mélange. L’axe des abscisses
donne les valeurs en fréquence et l'axe des ordonnées en bleu donne les valeurs des cohérences.
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['1G. 2.23: Cohérence (en bleu) et déphasage (en rouge) entre différents couples de capteurs suivant
I’axe longitudinal pour un cas de trembiement APF

Le tracé de ces courbes montre bien 'existence de points communs entre le tremblement APF
at le tremblement H'TP. En effet, il esi possible d’observer la présence d’une décroissance spatiale
et fréquentielle de la cohérence entre les capteurs indiquant aussi la présence d'un phénomeéne de
propagation de différentes échelles & I'intérieur de cette couche de mélange. Cette figure montre
aussi la présence d’un déplacement de la bosse spectrale de l'excitation lorsqu’on se dirige vers la
partie arriére de 'APF. 11 sera ainsi nécessaire de tenir compte de cette variation en fréquence afin
de pouvoir correctement modéliser les cohérences entre les capteurs.

En ce qui concerne la propagation d’instationnarités suivant ’axe transverse, seule la campagne
APF n°2 a été capable de nous fournir ces informations. Comme indiqué précédemment, cette
campagne est en effet la seule qui posséde deux rangées de capteurs sur I’APF, permettant ainsi
d’effectuer ce type d’analyse. La figure 2.24 montre une étude de cohérence réalisée pour difféerents
couples de capteurs situés le long de ’axe transverse de I’écoulement. L’axe des abscisses donne les
valeurs en fréquence et 'axe des ordonnées en bleu donne les valeurs des cohérences.
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F1G. 2.24: Cohérence (en bleu) et déphasage (en rouge) entre différents couples de capteurs suivant
Iaxe transverse pour un cas de tremblement APF

Les cohérences entre ces couples de capteurs sont relativement élevées et cela quelle que soit la
position du capteur. Ainsi un capteur qui sera dans une zone en dehors de la couche de mélange
présentera avec un capteur situé a lintérieur de celle-ci une cohérence presque aussi élevée que deux
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Fic. 2.25: Cohérence (en bleu) et déphasage (en rouge) entre le capteur n°35 et les capteurs n°34,
n°36, n°37, n°7, n°9, n°10 et n°13 pour un cas de tremblement APF

capteurs situés & I'intérieur de cette couche de mélange. Ceci souléve donc quelques questions quant
4 lorigine non aérodynamique de I'excitation instationnaire mesurée par les capteurs suivant cette
direction.

Une autre étude réalisée entre différents capteurs de la rangée inférieure et le capteur n°35 est
présenté sur la figure 2.25. L’axe des abscisses donne les valeurs en fréquence et ’axe des ordonnées
en bleu donne les valeurs des cohérences.

Cette figure montre que quel que soit le capteur utilisé pour estimer les cohérences entre le
capteur n°35 et les autres, les cohérences restent trés élevées avec 4 peu prés le méme niveau. Cec
indique gue la valeur des cohérences entre deux capteurs de rangées différentes sont peu dépendantes
de leurs positions (a Uintérieur ou & 'extérieur de la couche de mélange}. En vue des observations
précédemment énoncées, il a été décidé que la validation du modéle ne sera faite qu'a partir des
informations collectées en longitudinal, du fait notamment de la difficulté & comprendre la physique
intervenant suivant la direction transverse et du manque de données.

Une étude des contours de cohérence met aussi en évidence la présence de certains phénoménes
parasites sur 'APF, n’étant pas propres & des phénoménes purement aérodynamiques. La figure 2.26
montre les contours de cohérences obtenus & partir de Pinformation délivrée par les microphones,
pour les deux campagnes d’essais. Ces contours sont ainsi tracés & gauche pour la campagne APF
n°l et & droite pour la campagne APF n°2. Pour cette derniére campagne, les capteurs utilisés ont
été ceux situés sur la rangée basse dans la mesure ofl ce phénomeéne n’a été observé qu’a Pextérieur
de la couche de mélange. Les points de référence pour le calcul de ces contours se trouve 4 Uextérieur
de la zone excitée définie par la CFD.

Sur cette figure la présence de certains trous 3 des fréquences bien gpécifiques est observée
(environ & Str=0,6 pour la campagne APF n°1 et & Str=0,8 pour la campagne APF n°2). Ces trous
ont é&té remargués & la méme fréquence sur toutes les configurations étudiées de chaque campagne
ce qui indiquerait a priori la présence d’un phénoméne non purement aérodynamique plutdt global
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F1a. 2.26: Contours de cohérence mettant en évidence la. présence de phénoménes parasites en dehors
de la couche de mélange
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Fia. 2.27: Contours de cohérence tracés a partir de capteurs situés & intérieur de la couche de
mélange

et non local. Plusieurs hypotheses ont été émises & I'issne de I'analyse de ces contours; il pourrait
ainsi s’agir soit d’un phénomeéne d’aérodynamique induite on un mode de la structure répond &
une excitation instationnaire, soit d'un bruit moteur venant impacter la structure de 'APF sur une
bande de fréquence bien définie. Une étude de cohérence réalisée 4 partir des données de la campagne
APF n°1 sur les deux cotés de PAPT a d’ailleurs montré qu’il existait de fortes cohérences entre
le coté droit et le coté gauche de PAPE autour d’un nombre de Strouhal de 0,6, confirmant ainsi
le caractére global de l'excitation et éliminant toute cause aérodynamique pour ce phénomeéne. Un
autre point important & mentionner est qu'aucune forme caractéristique typique de la présence
d’instationnarités se propageant le long d'une direction n’a été observée sur ces capteurs situés en
dehors de la couche de mélange. Les cohérences ici ne sont, en effet, ni décroissantes en fréquence
ni décroissantes en espace montrant ainsi que cette région n’est pas excitée par ’aérodynamique de
I’écoulement. Par contre, pour les capteurs situés a I'intérieur de cette zone, la forme des cohérences
est tout autre. C’est d’ailleurs ce qui est observé sur la figure 2.27 dans laquelle les contours de
cohérence sont tracés & partir des capteurs situés a l'intérieur de la couche de mélange. Toujours
est-il, les informations obtenues sur ces capteurs & extérieur de la zone excitée par [’écoulement ne
permettent pas de conclure sur la nature physique du phénomeéne a lorigine de ces trous.
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I’ étude des données en vol a aussi permis de vérifier la validité de la CFD concernant ’extension
de la la zone instationnaire définie 4 partir des valeurs RMS de pression. Ainsi, la zone délimitée
par la CFD semble bien correspondent a celles observée via les données expérimentales.

Etude de la phase La figure 2.23 présente 1'évolution des déphasages {courbes rouges) obtenus
pour des capteurs de pression instationnaire situés le long de l'axe longitudinal. Le tracé de ces
courbes montre ainsi l'existence de nombreux points communs entre les phénomeénes de tremble-
ment de PAPF et le phénoméne de tremblement HTP. En effet, les déphasages entre les capteurs
ont une évolution quasi-linéaire en fonction de la fréquence indiquant la présence d’un phénoméne
propagatif 4 'intérieur de la couche de mélange.

L'évolution des phases le long de 'axe transverse est tracée sur la figure 2.24. Les déphasages
observés entre les capteurs montrent que ceux-ci ont une forme bien différente de ce qui a &té pour
le moment présenté. En effet, ces déphasages semblent tous avoir des valeurs constantes 14 ol les
cohérences sont les phus élevées, indiquant 1’absence de phénoménes propagatifs & intérieur de la
couche limite pour ces points de vol. Ceci souléve donc des questions quant a Dorigine non aéro-
dynamique de l'excitation instationnaire mesurée par les capteurs en transverse. Ce dernier point
accompagné de la remarque faite précédemment sur les cohérences entre les capteurs en transverse
semble confirmer I'hypothése du caractére non-aérodynamique du phénomeéne mesuré par ces cap-
teurs, venant d'une source externe, située en dehors de la couche de mélange. Deux problémes se
posent done du point de vue modélisation suivant cette direction : d’une part la difficulté de savoir si
les données refidtent des informations purement liges & I'aérodynamique locale ou des informations
plutot globales dues 4 des problémes de bruit moteur ou d’aérodynamique induite et d’autre part
le probléme lié¢ au manque de données en transverse ne permettant pas de modéliser de maniére
représentative Pévolution des cohérences en transverse.

Plus généralement, les phénoménes observés au niveau de I’APF, en termes de phase et de co-
hérences, sont tellement similaires & ceux observés sur U'HTP le long de 'axe longitudinal qu'une
modélisation est tout & fait envisageable.

En ce qui ¢oncerne les vitesses de convection 4 Pintérieur de la couche de mélange, elles ont é&té
calculées de maniére analogue & ce qui a été précédemment fait sur V'HTP, i.e. 4 partir de la pente de
déphasage en fréquence entre deux capteurs. L'étude de ces vitesses de propagation se justifie dans
la. mesure o1, & la différence de toutes les autres campagnes présentées jusqu’ici, la valeur de cette
vitesse semble évoluer de maniére gignificative le long de 'axe longitudinal. Les résultats obtenus
sont ainsi présentés sur la figure 2.28 pour les deux campagnes d’essais. Les vitesses de propagation
ont été principalement calculées a partir des capteurs situés & l'intérieur de la couche de mélange,
les capteurs situés & Vextérieur de cette zone ne pouvant fournir aucune information fiable sur ces
vitesses.

Les vitesses de propagation adimensionnées des instationnarités i l'intérieur de la couche de
meélange pour différentes configurations de chagque campagnes ont toutes des valeurs proches. Ces
valeurs confirment donc bien la présence d’un phénoméne purement aérodynamique & Pintérieur de
la zone excitée. Un autre point intéressant & étudier sur cette figure est I’évolution des vitesses en
Tonction de z pour les différentes configurations. En effet, on observe pour les deux campagnes que
les vitesses adimensionnées de propagation des instationnarités décroissent au fur et & mesure gue
I'on g’¢loigne de la nacelle. Ceci est un phénomeéne assez inattendu dans la. mesure ol & I'intérieur
d'une couche de mélange il n’y a normalement pas variation des vitesses de convection le long de
I’axe longitudinal. Deux facteurs peuvent étre a origine de ces fluctuations de vitesses; d’une part le
positionnement des capteurs, qui du fait de leurs non alignement par rapport a l'axe de la couche de
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mélange donne cette impression de décroissance des vitesses et d’autre part le frottement engendré
par le passage du fluide sur la paroi de la structure, ralentissant 'écoulement, et diminuant ainsi sa
vitesse de propagation.

L’analyse qui a été réalisés sur le contenue fréquentiel des PSD de pression et sur les vitesses de
propagation a montré que ces deux parametres évoluaient 4 peu prés de la méme maniére. Un lien
semble donc exister entre 'évolution de ces valeurs des vitesses locales de convection et I’évolution
des fréquences des instationnarités le long de Paxe longitudinal. Afin de vérifier cela, un nouvean
nombre de Strouhal est donc défini & partir des observations faites sur les vitesses de convection
des instationnarités présentes & 'intérieur de la couche de mélange. Ce nouvel adimensionnement
en fréquence n’est plus basé sur la vitesse infini amont mais sur la vitesse de convection locale Vp
(x). Le nouveau nombre de Strouhal peut se définir de la maniére suivante :

— fL'ref
Vo(z)

Str (2.1)
avec f la fréquence, L.y la longueur de référence et V,,(x), la vitesse locale de convection des ins-
tationnarités & Vintérieur de la couche de mélange.

La figure 2.29 montre ainsi pour la campagne APF n°l (en haut) et la campagne APF n°2 (en
bas) I'évolution des PSD de pression de capteurs situés 4 Uintérieur de la couche de mélange avec
I’ancien et le nouvel adimensionnement. L’axe des ahscisses donne les valeurs en fréquence et 'axe
des ordonnées donne les valeurs des PSD.

Les PSD de pression des figures (b) et (d) semblent bien &tre centrées sur une méme fréquence,
confirmant bien la pertinence de ce nouvel adimensionnement et donc ’existence d’un possible lien
entre l'évolution des vitesses et ’évolution des fréquences des instationnarités. Ce résultat, verifié
sur tous les autres points d’essais des campagnes APF n°1 et APF n°2 permet donc de valider pour
le cas du tremblement APF ['utilisation de ce paramétre comme nouveau paramétre d’adimension-
nement pour le cas d'une couche de mélange.

Cette étude a permis d’éclaircir plusieurs aspects liés & la physique de la couche de mélange
formée sur 'APF de lavion. En effet, elle a montré existence de plusieurs similitudes entre les
phénoménes physiques observés & l'intérieur de cette couche de mélange et ceux présent dans un
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décollement de type HTP. Ainsi, ’évolution des cohérences et des déphasages entre le tremblement
APF et le tremblement HTP suivent quasiment la méme tendance avec une décroissance en expo-
nentielle négative de la cohérence et une dépendance linéaire de la phase avec I'envergure. Cette
étude a par ailleurs montré l'existence de nombreux pics sur les PSD de pression, & des fréquences
bien définies, probablement liés & la présence d’aérodynamique induite ou d’un bruit moteur sur les
données. Ces pics ont non seulement été observés sur différents spectres de pression mais aussi sur
différentes courbes de déphasages et de cohérences entre les capteurs.

L’étude de 'APF a également contribué a vérifier les résultats issus des calculs numériques
réalisés sur 'APF; en effet, la zone instationnaire définie par le calcul numérique correspond bien
a la zone expérimentale observée. Cette étude a aussi vérifié le lien existant entre les domaines de
fréequence excitée et la vitesse de propagation locale des instationnarités & l'intérieur de la couche
de mélange. Ce dernier point reste cependant 4 confirmer via une étude plus approfondie d'une
campagne d’essal mieux instrumentée.
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Chapitre 3

Analyse d’'un cas de tremblement avec
interaction onde de choc/couche limite

Ce chapitre a été consacré & ’étude du tremblement extrados voilure dans la mesure ou la
physique de ce phéncméne est relativement différente de celle des tremblements étudiés dans le
chapitre précédent. Sa particularité réside principalement dans la présence d'une onde de choc qui
vient fortement impacter 'écoulement sur I'extrados de V'aile. L’objet de ce chapitre est d’ainsi
d’analyser ce phénoméne et d’acquérir une meilleure compréhension de la physique du tremblement
en se basant notamment sur les données issus de différentes campagnes d’essais en soufHerie et en
les complétant par les travaux déja réalisées issus de la littérature.

3.1 Bases de données expérimentales

Afin de comprendre le comportement de 1’écoulement sur U'extrados voilure, quatre campagnes
d’essais en soufllerie ont été étudiées.

3.1.1 Campagne CAT3D

Les essais CAT3D (Controle Aérodynamigue du Tremblement tridimensionel) ont &té réalisés
dans la souffierie S2Ma de I'Onera en 2000 (Despré, 2001). La maquette de I'essai est une demi-aile
avec un demi-fuselage monté & la paroi de la veine (c.f. figure 3.1). L'aile a été générée a partir du
profil OAT15A et est équipée de trois petits volets localisés entre y/b=0,40 et y/b=0,80 d’envergure
et motorisés de maniére indépendante dans le but de pouvoir effectuer du contréle sur 'écoulement
lors de I'apparition du tremblement. Les dimensions de cette magquette sont les suivantes :

Envergure 1125 mm
Corde a lextrémité 225 mm
Corde & 'emplanture | 450 mm
Fléche 30°
Surface de référence 0, 42m?
Longueur de référence | 0,3375 m

TaB. 3.1: Dimensions de la maquette
Fic. 3.1: Photo de la maquette CAT3D CAT3D

Instrumentation de la maquette La voilure est équipée de 55 prises de pression statique ré-
parties sur deux sections en envergure, une située vers 'emplanture et une située sur la section



CHAPITRE 3. ANALYSE D'UN CAS DE TREMBLEMENT AVEC INTERACTION ONDE DE
50 CHOC/COUCHE LIMITE

centrale. La maquette est aussi équipée de 103 capteurs de pression instationnaire répartis sur trois
sections en envergure (46%, 60% et 73%), de 6 accélérométres (dont 2 n’ont pas fonctionné), d'un
pont de jauge a ’'emplanture de aile qui mesure la flexion de la voilure et de 2 fibres optiques pour
mesurer la déformation statique de la voilure par une caméra fixe. En ce qui concerne les capteurs
de pression instationnaire, la position de ces capteurs est trés dense au niveau de la zone du choc.
En effet ces capteurs ont été positionnés de maniére resserrée sur la plage d’oscillation du choc avec
un pas de 2% en corde afin de bien pouvoir capter les instationnarités générées par la présence du
choc. Les capteurs ont été placés de 15% en corde jusqu’a 95% en corde. Une synthése concernant
Pinstrumentation de la campagne CAT3D est présentée sur la figure 3.2.

y (mm})
1200 1000 800 600 400 200 0
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- 300
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= accéléromélres @ prises de pression stationnaire et instationnaire

Fig. 3.2: Instrumentation de la maquette CAT3D

Conditions d’essai Les conditions d’essais sont résumées dans le tablean 7.1 :

Mach Re o P T;
0,80 — 0,84 | 2.10° | 0° —5° | 6.10*Pa | 295K

TaB. 3.2: Conditions d’essai de la campagne CAT3D

Il est & noter que pour le cas de tremblement fort, la position du choc sur la section externe
(section C, cf. figure 3.2) se trouvait en dehors de la zone ou se situaient les capteurs de pression
instationnaire. Cette position n’a done pas pu é&tre définie de maniére précise et les phénoménes lés
au passage du choc n’ont pas pu étre étudiés non plus.

3.1.2 Campagne FLIRET

Les essais FLIRET (Flight Reynolds Number Testing) ont été réalisés en novembre 2005 dans la
soufflerie cryogénique ET'W (European Transonic Windtunnel) dans le cadre d’un projet européen
visant a comprendre l'effet du nombre de Reynolds sur des écoulements & grande vitesse (Angeli,
2006). L'essai s’est réalisé sur une demi maquette rigide représentative d'un avion de transport civil
a une échelle de 1/30. Afin de pouvoir utiliser la maquette dans cette soufflerie, celle-ci a dG étre
concue afin de pouvoeir résister aux hautes variations de température, de pression et vitesse.

Instrumentation de la maguette La maquette est instrumentée avec 245 prises de pression
statique localisées sur 7 sections en envergure. La maquette a aussi été équipée de 42 capteurs de
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I'1Gc. 3.3: Photo de la maquette FLIRET

pression instationnaire localisés sur trois sections différentes en envergure (y/b=58%, v/b=68% et
y/b=T79%) et une section en corde (x/c=85%). Six accéléromeétres cryogéniques ont aussi été posi-
tionnés sur la maquette afin de pouvoir capter les vibrations que subit la voilure, Ces accéléromeétres
sont localisés sur ’emplanture ainsi que sur la partie proche de y/b=40% et vers y/b=60%. Une
synthése concernant linstrumentation de la campagne FLIRET est présentée sur la figure 3.4.

Steady pressure:
A total of 245 pressure tappings exist including 7 span-wise stations

Station 7 §5.0%

wWe=85%
Station 6 : 83 7%
........ Yih=70%
Station 5 : 75.0%

Unsteady pressure:

A total of 42 dynamic sensors installed on the wing upper surface

- 3 span-wise stations (ETAg 0.58; 0.685; 0.79) [ S ST Yib=68 5%
. Station 4 ; 61 14%
- 1 chord-wise station (X/C 0.85) S SN S, Y;t?l:s%%

. Station 3 : 47.0%
Wing accelerometers:

Atotal of 6 cryogenic accelerometers are Installed in the wing,
from the root to the maximum possible cutboard location. /

Steady pressure g
------------ Unsteady pressure
A

Accelerometers

Station 2: 32.7%

Station 1: 21.6%

F1G. 3.4: Instrumentation de la maquette FLIRET (Angeli, 2006)

Conditions d’essai  Les conditions testées sont résumées dans le tableau 3.3 :

Mach Re ., P T
0,85 —0,93 | 8.10°-70.10° | 0 — 1,26 | 154K Pa — 344K Pa | 115K — 300K

TaB. 3.3: Conditions d’essai de la campagne FLIRET

Les paramétres ont été choisis de maniére & pouvoir faire une étude de 'effet de la pression
dynamique sur la maquette. Il est & noter pour cette campagne que Iinterprétation des données a
di étre effectuée de maniére trés minutieuse afin de pouvoir exploiter les données tout en restant
critique sur la maniére dont les données ont été acquises. En effet, lors de cette campagne d’essai, il
a été remarqué que différents types de capteurs de pression instationnaire avaient ét& montés sur la
magquette avec deux types d’installations différentes. Ainsi, un groupe de capteurs avait été monté
en surface et un autre avait &té monté en cavité. Cela n’est a priori pas le montage optimal pour
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avoir des valeurs de déphasages ou d’amplitudes fiables entre les capteurs. Malheureusement, peu
d'information sur la maniére dont les données ont été acquises a pu étre trouvée, ne permettant pas
d’éclaircir si certaines précautions en vue du montage des capteurs avaient été prises ou non par
rapport 4 ces essais. Toutefois, les fréquences mesurées par les capteurs de pression instationnaire ne
devraient a priori pas étre perturbées par le montage des capteurs, ni par le type de capteurs utilisés.

En ce qui concerne l'é¢tude sur 'extrados voilure, cet essai n'avait pas inclus comme pour les
essais CAT3D une grille de capteurs raffinée au niveau de la zone du choc. Ainsi, la zone du choc
n’est en général pas suffisamment couverte par les capteurs, ne permettant pas de pouvoir faire une
étude poussée de cette zone. En revanche, la zone proche du bord de fuite est mieux instrumentée,
ce qui laisse donc la possibilité de mieux comprendre certains phénoménes au niveauw de la zone
décollée. Toujours est-il que malgré les quelques incertitudes concernant la fiabilité des données,
cette campagne reste importante & prendre en compte dans la mesure on 'aile a une géométrie qui
se rapproche de celle d'un avion réel, ce qui n’est pas le cas de la voilure faite & partir du profil
OATI15A.

3.1.3 Campagne AVERT

Les essais AVERT (Aerodynamic Validation of Emission Reducing Technelogies) ont été réalisés
dans la soufflerie S2Ma de I’Onera en 2010 (Massonnat, 2010). La maquette de l'essai est la méme
que celle utilisée lors de la campagne CAT3D. Lors de ces essais, différentes configurations de la
maquette et divers réglages des dispositifs de contréle de 1’écoulement ont &té testés. L’objectif
principal a été d’analyser les composantes statiques et dynamiques des pressions sur la voilure en
variant de maniére continue l'incidence pour un nombre de Mach et une pression d’arrét donnés
et d’analyser les fluctuations de pressions lors de « points stahilisés » au voisinage du point de
déclenchement du tremblement.

Instrumentation de la maquette La voilure est équipée de 86 prises de pression statiques
réparties sur 4 sections différentes de I’aile en envergure. La macuetie est aussi équipée de 54 capteurs
de pression instationnaire distribués sur 7 sections de I'aile et de six accéléromatres disposés sur trois
sections de ’aile en envergure. Pour ces essais, deux sections ont une grille de capteurs raffinée dans
la zone du choc, la plupart des capteurs se situant dans la zone décollée. Une synthése concernant
Uinstrumentation de la campagne AVERT est présentée sur la figure 3.5.

yiB= B0
yiheGo B
yihoG7.75%

L yile 750
yib=B0%
yio=B2, 5%
yib=85%

Fi1a. 3.5: Instrumentation de la maquette AVERT
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Conditions d’essai  Les conditions d’essais sont résumées dans le tableau 3.4 ;

Mach Re I P, Ty
0,78 — 0,86 | 2.10°-8.10% | ~1° —6° | 6.10*Pa — 18.10"Pa | 293K

'Tap. 3.4: Conditions d’essai de la campagne AVERT

Les essals qui ont été analysés dans ce chapitre ont été les essais allant de Mach 0,80 4 Mach 0,86
pour divers angles d’incidence. Ainsi, différents types de tremblement ont été étudiés pendant cette
campagne. Il est 4 noter que cetie campagne n'incluait pas, comme lors de la campagne CAT3D
un nombre important de capteurs au niveau de la région du choc. Elle permettra cependant de
mieux comprendre ce qui se passe au niveau de la zone décollée. Pour le cas de tremblement fort, la
position du choc se trouvait comme pour les essais CAT3D en dehors de la zone o1 se trouvaient les
capteurs de pression instationnaire. Cette position n’a donc pas pu étre définie de maniére précise
et les phénomeénes lides au passage du choc n’ont pas pu étre étudiés pour cette campagne.

3.1.4 Campagne ARW-2

Les essais ARW-2 (Aeroelastic Research Wing) oni été réalisés dans la soufflerie TDT (Transonic
Dynamics Tunnel) de la NASA en 1994 dans le but d’étudier le comportement de Paile ARW-2 dans
un écoulement transsonique et de vérifier qu’aucun phénoméne inattendu n’impactait la répartition
des charges sur l'aile. Ainsi, plusieurs mesures instationnaires ont été réalisées sur cette demi aile,
notamment des mesures de pression et accélérométriques. Cette campagne d’essai a fait partie d'une
série de plusieurs campagnes de mesure instationnaire sur différentes ailes supercritiques.

Instrumentation de la maquette La demi-voilure a été instrumentée avec différents types de
capteurs. Des mesures de pression instationnaire, accélérométriques et de contraintes ont été réalisées
lors de ces essais. Cette maquette a ainsi é6é instrumentée de 182 capteurs de pression instationnaire
répartis en 8§ sections 4 l'intrados et extrados de I'aile, de 10 accélérométres répartis principalement
sur Pextrémité de aile et 'emplanture et de quatres jauges de contrainte positionnées dans la région
proche de U'emplanture de P'aile. Le pas entre les capteurs de pression instationnaire est d’environ
7% en corde, ce qui permet d’avoir une résolution a peu prés correcte des phénoménes non seuiement
4 Pintérieur de la zone décollée mais aussi dans la zone du choc. Une étude avec des fils de laine a
aussi été réalisée durant cette campagne pour permetire de délimiter la position des décollements
pour les différents points d’essai testés. Une synthése concernant Uinstrumentation de la campagne
ARW-2 est présentée sur la figure 3.6.

Conditions d’essai Différentes conditions en nombre de Mach, angle d’incidence et en pression
dynamique ont ¢té testées au cours de cette campagne (cf. tableau 3.5). Ainsi plus de quarante
points d’essai ont été étudiés fournissant une base de données assez riche. Cependant, un des points
négatifs de cette campagne est qu’il n'a été possible que d’obtenir des données RMS et Cp statique.
Aucune donnée temporelle n’a pu &tre exploitée limitant ainsi I'utilisation de ces données dans la
modélisation du tremblement extrados voilure. Un autre aspect négatif de cette campagne est qu’a
pression dynamique et nombre de Mach donnés, seulement trois angles d'incidence ont été testés. Il
est ainsi difficile de faire une vrai étude paramétrique avec ces parameétres.

Un des avantages de cette campagne par rapport aux essais FLIRET et AVERT reste néanmoins
le fait qu’elle posséde une instrumentation relativement riche dans la zone du choc, méme si celle-ci
n’est pas aussi importante que celle de la campagne CAT3D (un capteur tous les 6% pour cette
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FiG. 3.6: Instrumentation de la maquette ARW

Mach Re o B n
0,80 —0,96 | 1,105.5.108 | —2° —2° | — | —

Tasg. 3.5: Conditions d’essai de la campagne ARW

campagne, comparé a la CAT3D qui a un capteur tous les 2%). Pour plus d’information sur cette
campagne, se référer au document fourni par la NASA (Eckstrom et al., 1994).

3.1.4.1 Utilisation des campagnes d’essais

Les quatre campagnes d’essais présentées ci-dessus vont ainsi étre utilisées au cours de cette
étude afin de pouvoir en tirer un maximurm d’information. 1 est cependant important de souligner
que cette étude sur le tremblement va principalement se baser sur les données de la campagne
CAT3D pour diverses raisons :

e Les données de cette campagne sont a priori fiables en terme de montage de capteur et de
type de capteur utilisé (ce qui ne semble pas étre le cas pour la campagne FLIRET)

e Cette campagne d’essat est P'une des campagnes les plus instrumentées notamment dans la
zone du choc (ce qui n'est pas le cas des trois autres campagnes), permettant ainsi de mieux
comprendre ce qui se passe dans cette zone et aidant & connaitre la maniére dont les insta-
tionnarités de cette zone impactent la région ou se trouve le décollement.

o Les données ARW-2 ne sont que partiellement accessibles. Cette campagne ne permet que de
faire des études en RMS de pression et en C,, statique.

Ainsi, les campagnes d’essais FLIRET, AVERT et ARW-2 vont principalement servir 4 compléter
I'étude fondée sur la campagne CAT3D en apportant des données supplémentaires notamment
pour tout ce qui est propagation du phénoméne en envergure telle que 'on peut le voir avee la
campagne AVERT ou influence du type de profil utilisé dans le cas de la campagne FLIRET. Ces
deux campagnes aideront ainsi & mieux comprendre 'influence des divers parameétres sur la forme
de l'écoulement, le type de tremblement ainsi que sur le contenu fréquentiel de ce phénoméne.
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3.2 Physique du phénomeéne

Le tremblement extrados voilure est de nos jours un phénoméne asser mal compris de part
sa complexité ainsi que du manque de données disponibles. La partie qui suit a pour objectif de
présenter aux lecteurs ’état de ’art du tremblement extrados voiture. Pour cela diverses informations
issues de la littérature et complétées par des études faites & partir de données expérimentales, ont
&té utilisées.

3.2.1 Définitions préliminaires

Cette partie a pour objectif de définir les zones de 'extrados voilure étudiées dans ce mémoire.
Deux rones se distinguent ainsi; d’une part la zone du choc, principalement dominée par les insta-
tionnarités générées par l'onde de choc et d’autre part la zone de décollement, zone dans laquelle
les instationnarités liées au décollement sont prépondérantes. Il est important de garder & Iesprit
que ces zones subissent des instationnarités issues de deux phénoménes distincts justifiant ainsi la
nécessité de les étudier séparemment.

3.2.1.1 Définition de la zone du choc sur 'extrados

Il n'existe & ce jour dans la littérature pas de définition claire de la zone du choc sur Uextrados
d’un profil ou d’une aile. En effet, peu d’informations peut étre retrouvées vis-a-vis de cette région
ne permettant pas de la caractériser de maniére précise. Toutefois, une compilation des quelques
résultats extraits de la littérature, complétée par Uexploitation des données issues des campagnes
d’essais définies précédemment ont permis de se faire une idée de I'extension et de I'évolution de
cette zone du choc suivant le type de tremblement considéré (bidimensionnel ou tridimensionnel).

Les études réalisées par Despré (Despré, 2001), Alfano {Alfano, 2007), Jacquin (Jacquin et ol.,
2009), Stanewski (Stanewski, 1988), Vallée (Vallée et Courty, 2004) entre autres ont ainsi montré
qu'un des principaux facteurs influencant 'extension de cette zone était le caractére bidimensionnel
ou tridimensionnel de cet écoulement. En effet, leurs observations ont montré que 'amplitude d’oscil-
lation de 'onde de choc en 2D était plus importante que celle en 3D. Cela a ainsi permis d’établir un
ordre de grandeur de 'extension de cette zone associée au type de tremblement étudié. Pour un cas
d'un tremblement extrados 2D 'extension approximative de la zone du choc en corde est de P'ordre
d’une dizaine de pourcent et pour 1tn ¢as d'un tremblement extrados 3D celle-ci est de 'ordre de 6%.

Diverses méthodes expérimentales sont actuellement utilisées pour mettre en évidence la pré-
sence d’une onde de choc sur un profil ou une voilure. Parmis les plus anciennes, se trouve la méthode
par ombroscopie. Cette méthode optique de visualisation est une méthode qui permet de monirer
les non-uniformités du fluide sur le profil. Il s’agit d’une méthode similaire 4 la méthode de striosco-
pie mais un peu plus simple d’utilisation. La méthode de strioscopie est quant i elle une méthode
optique de visualisation qui permet d’isoler dans une image les détails des petites variations d’indice
lides par exemple & la compression de ’air ou d’autres fluides. C’est une des méthodes actuellement
la plus utilisée pour déterminer la position du choc & partir d’essais expérimentaux.

Une autre méthode permettant de déterminer la présence d’un choc, son intensité et sa position
sur la voilure est la méthode basée sur les données fournis par des capteurs de pression instation-
naire. I1 a été en effet montré lors de exploitation des données CAT3D que le calcul des RMS
de pression sur différents points en corde 4 une section y/b donnée (cf. figure 3.7) permettait de
déterminer de maniére précise, & travers 'observation des pics RMS, la position moyenne du choc
ainsi que la nature de cette onde (onde simple ou onde en lambda}. Cette méthode bien que précise
s’avére néanmoins trés couteuse.
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Fra. 3.7: Méthode de détermination de la zone du choc

Dans ce mémoire, la zone du choc sera principalement définie & partir de la méthode basée sur
Iétude des données de pression ingtationnaire. Le pic de RMS de pression observé sur chaque section
servira & définir le centre de la zone du choc. Les résultats des courbes de PSD de pression ainsi
que ceux issus de la littérature seront également utilisés pour établir de maniére approximative son
extension. Pour le cas d’un tremblement extrados 2D, cette zone aura environ une extension de 10%
en corde et pour le cas 3D celle-ci aura une extension de 6% en corde.

3.2.1.2 Définition de la zone décollée sur I'extrados

A l'image de ce qui a é&té observé pour la zone du choc, il n’existe & ce jour pas de définition
précise de la zone décollée sur Vextrados d'une aile ou d’un profil. Toutefois, plusieurs méthodes
permettent de mettre en évidence et de caractériser ce décollement sur Pextrados. L'une des plus
classiques est celle basée sur les fils de laine. Cette méthode permet 4 1'aide du positionnement de fils
de laine de détecter la position des zones décollées sur la voilure & travers leurs vibrations dans une
direction donnée indiquant ainsi non seulement la présence d'un décollement mais aussi la direction
de propagation de I’écoulement.

Une autre méthode existante est celle de I'utilisation de peinture sensible 4 la pression (Pressure
Sensitive Paint). Cette méthode permet de déterminer & partir d’une peinture les zones de la voilure
se trouvant dans un écoulement décollé. Ainsi suivant la couleur prise par cette peinture on pourra
savoir s l'on se situe sur une zone de décollement ou si ’écoulement reste toujours attaché a la paroi.
Cette méthode est bien plus précise que la méthode des fils de laine puisqu’elle permet d’avoir une
visualisation de la zone décollée sur ensemble de la surface et non sur des sections définies. Toute-
fois, le principal désavantage de cette méthode est qu’elle ne permet pas de déterminer la direction
de propagation de ’écoulement.

Ainsl ces deux méthodes bien que simple et pratique permettent de caractériser de maniére
qualitative I’étendu de la zone de décollement et non la distribution d’énergie présente & Uintérieur
de celle-ci. Pour cela, une troisiéme méthode est nécessaire si ’on cherche & caractériser I'intensité
de I’énergie présente dans ’écoulement. Cette méthode est principalement basée sur les données
de pression instationnaire, permettant d’avoir non seulement une visualisation des zones & fortes
instationnarités telles que les zones décollées mais aussi d’avoir une idée de I'énergie présente dans
ce décollement,.



3.2 PHYSIQUE DU PHENOMENE 57

64 r . e - —- ——— — — — —_— L1
[ ] 1z
b4 e
1
06%
Zonede
o ! décollement ] Zonede |
L ok décollement o015
9 o !
L4
[
e
i 81
[ "
[
| s
ous i [
|
ol 1 L
£ ) ] @ 0] ® 3 w0 . s . s

Pormzacn cordo (k) (] o5 [ Tis

{(a) Courbes des RMS de pression sur une (b} Contours des RMS de pression sur I’aile
section & y/b fixée

Fig. 3.8: Méthode de détermination de la zone de décollement

Dans ce mémoire la zone de décollement sur Vextrados sera principalement définie & partir de
la. méthode basée sur 'étude des dennées de pression instationnaire. Les PSD de pression ainsi que
les contours et courbes de RMS de pression seront utilisés pour définir extension de cette région
(cf. figure 3.8). Les zones situées dans la région proche du bord de fuite présentant des niveaux
d’énergies assez élevés par rapport & des zones non décellées seront ainsi considérés comme des
zones de décollement. Ceci est justifié dans la mesure ot, dans la zone post choc, des niveaux de
fluctuations importants ne peuvent s'cbtenir que dans des zones de fortes instationnarités telles des
zones de décollement dans ce cas-ci. La définition de cette zone sera bien évidemment complétée,
lorsque cela est posible, par les données fournis par des fils de laine ou peinture PSP afin d’aboutir
a une meilleur délimitation de cette région.

3.2.2 Ttat de art du tremblement bidimensionnel

Interaction onde de choc/couche limite L’interaction onde de choc/couche limite apparait
lorsque ’écoulement autour d’un profil passe d’un état supersonique 4 un état subsonique. Cette
interaction est la principale responsable de I'apparition du tremblement sur I’extrados d’'un profil
d’aile. Tl est par conséquent nécessaire de I'étudier afin de comprendre son influence sur les insta-
tionnarités présentes dans écoulement. Plusieurs études ont &té réalisées par le passé sur des profils
d’aile subissant une interaction onde de choc/couche limite dans le but de comprendre 'timpact de
celle-ci sur I'écoulement autour de l'aile. Parmi ces différentes études se trouvent celles effectuées par
Pearcey (Pearcey el ol., 1968) qui a présenté différentes catégories d’écoulement liges a la présence
d’un décollement sur un profil d’aile. Ces catégories sont montrées sur la figure 3.9.

Sur cette figure, l'interaction onde de choc/couche limite a été classée par Pearcey en deux
grandes catégories d’écoulement avec d'une part ’écoulement de type A, qui est un écoulement ot
le décollement a lieu au pied de choc et qui se propage vers le bord de fuite au fur et & mesure que
les conditions varient et d’autre part I’écoulement de type B qui est un £coulement on le décollement
apparait au bord de fuite et coexiste avec le décollement de pied de choc. 1l existe par ailleurs trois
sous-catégories d’écoulement pour les écoulements de type B celle ot le décollement de bord de
fuite est provoqué par Vapparition d'un bulbe en pied de choc, celle on le décollement au bord de
fuite est provoqué par le choc lui-méme et celle ol le décollement de bord de fuite est présent avant
I’apparition du choc.
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F1a. 3.10: Classification de Mundell et Mabey (Mundell et Mabey, 1986)

Une autre étude effectuée par Mundell et Mabey donne une classification des différents types
d’interactions de I'onde avec la couche limite en les reliant cette fois-ci aux fluctuations de pression
engendrées. La figure 3.10 schématise ainsi cette classification faite par Mundell et Mabey (Mundell
et Mabey, 1986).

La classification de Mundell et Mabey fait apparaitre trois types d’interactions onde de choc/couche
Hmite. Parmi ¢es interactions se trouvent :

e L’interaction de type I : Ce type d’interaction apparait a faible nombre de Mach et faibles
incidences. L’onde de choc est ainsi d’intensité faible (Ma<1,3) et la couche limite ne décolle
pas. Les instabilités dans 'écoulement se répartissent donc de la maniére suivante :

o Zone 1 : Faible niveau de fluctuations de pression sur toute la gamme de fréquence.

o Zone 2 : Faible niveau de fluctuations de pression au pied de choc. La fréquence du phéno-
méne est plutdt basse.

o Zone 3 : Niveau de fluctuations de pression plus élevé, avec un épaississement de la couche
limite.
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o L’interaction de type II : Ce type d’interaction apparait lorsque le nombre de Mach augmente
ou lorsque l'incidence du profil est plus élevée. L’intensité du choc est dans ce cas suffisante
pour faire localement décoller la couche limite turbulente. Ce type d’interaction a aussi comme
conséquence une augmentation de 1’épaisseur de la couche limite au bord de fuite ainsi que la
divergence de pression & cet endroit. Dans cette catégorie, les instabilités dans 1'écoulement
se repartissent de la maniére suivante :

o Zone 1 : Faible niveau de fluctuations de pression sur toute la gamme de fréquence.

o Zone 2 : Niveau de fluctuations de pression basse fréquence plug importante. L'étendue de
cette zone n’est cependant pas trés grande.

o Zone 3 : Niveau de fluctuations de pression moyenne suivant la gamme de fréquence analysée.
En effet, au fur et & mesure que Pon se déplace le long de la corde il y a une diminution
des amplitudes des fluctuations de pression basse fréquence due a l'oscillation du choe. De
méme, cette zone élant aussi constituée d’un bulbe de décollement, on constate la présence
d’une augmentation des fluctuations a hautes fréquences.

o Zone 4 : Faible niveau de fluctuations de pression. Cette zone est située & Iarriére de la
zone de recollement. Les fluctuations disparaissent assez rapidement.

o Zone 5 : Niveau de fluctuations de pression moyenne, plus élevé que celui de la zone 3 de
linteraction de type L

e L’interaction de type IT1 : Ce type d’interaction apparait lorsque le nombre de Mach ou 'angle
d’incidence est bien plus important que ceux définis dans les deux cas précédents. Ainsi, 'onde
de choc engendre un décollement massif de la couche limite. Dans cette catégorie, les instabi-
lités dans I’éconlement se repartissent de la maniére suivante :

o Zone 1 : Faible niveau de fluctuations de pression sur toute la gamme de fréquences

o Zone 2 : Niveau de fluctnations de pression basses fréquences élevé en aval du choc.

o Zone 2{A) : Lorsqu’un recollement apparait sous ces conditions, cette zone a un niveau
moyen de fluctuations de pression hautes fréquences.

Il existe ainsi dans la littérature plusieurs classifications de l'interaction onde de choc/couche
limite. La zone de choc est le lien de Auctuations basse fréquence d’aprés les études de Mabey. La
zone décollée, quant & elle, engendre des fluctuations de fréquences plus élevées (Mabey, 1971}.

Une autre particularité & retenir de 'interaction onde de choc/couche limite en régime transso-
nigue est sa sensibilité 4 la forme effective du profil. En effet, diverses études ont montré que suivant
la forme du profil (conventionnel ou supercritique) la position de interaction pouvait varier, se
situant soit dans une zone proche du bord d’attaque (cas d’un profil conventionnel), soit dans une
zone proche du bord de fuite (cas d’'un profil supercritique). Quel que soit le type d’écoulement sur
un profil, il a été constaté de maniére générale pour le cas 2D que oscillation auto-entretenue du
systéme onde de choc/couche limite a lieu lorsque la zone de décollement est présente du pied du
choc au bord de fuite.

Meécanisme d’oscillation de 1’onde de choc Le phénomeéne 4 Porigine de Poscillation du choc
dans un écoulement transsonique est 4 ce jour toujours inconnu. Plusienrs théories basées sur dif-
férentes études (analytique, empirique, numérique) ont été élaborées afin de pouvoir expliquer ce
phénomeéne. Dans ce paragraphe, nous nous intéresserons donc 4 1'étude des différentes théories exis-
tantes permettant d’expliquer le phénoméne d’oscillation de Ponde & I'extrados d’un profil d’aile.

Diverses études expérimentales ont été réalisées au cours de ces derniéres décennies dans le but



CHAPITRE 3. ANALYSE D’UN CAS DE TREMBLEMENT AVEC INTERACTION ONDE DE
60 CHOC/COUCHE LIMITE

de caractériser le phénoméne de tremblement. Les études expérimentales menées par Meier (Meier,
1975) et Tijdeman (Tijdeman, 1977) ont ainsi permis de mettre en évidence quelques propriétés
caractéristiques du phénoméne de tremblement extrados. L'oscillation de Ponde s’effectue ainsi en
deux phases : la premiére ou le choc se déplace vers amont (phase de décélération de 1'écoulement)
et dans laquelle la couche limite est décollée et la deuxiéme o 'onde de choc se déplace vers I'aval
(phase d’accélération de I’écoulement) et ot la couche limite est recollée (cf. figure 3.11).

4 Weak shock &

/ strong separation

Boundary
tayer edge

B. L.
re-attachment

——

Fi1G. 3.11: Profil symétrique avec les conditions amont suivantes : Ma=0,71, Re=12.5 million, inci-
dence a=5° (Soda, 2009)

Deux théories prédominent actuellement sur le tremblement ; d’une part la théorie basée sur le
bouclage aéroacoustique énoncée par Lee (Lee, 2001) selon laquelle Poscillation du choc nait d’un
couplage d’ondes de pression convectées et d’ondes acoustiques et d’autre part la théorie proposée
par Crouch {Crouch et al., 2007, 2008, 2009) basée sur I'instabilité globale de P’écoulement autour
du prefil et qui est & Uorigine de oscillation du choce. 11 est 4 noter, pour ces deux théories, qu’elles
ne sont a priori valides que pour le cas d’une interaction onde de choc/couche limite turbulente, le
cas laminaire ayant lui été traité & part, du fait des différentes caractéristiques physiques observées
par rapport au cas turbulent (Cebeci et Smith, 1974).

e Mécanisme basé sur le couplage aéroacoustique

L’un des premiers mécanismes & avoir été postulé pour le cas d’un écoulement transsonique a
été proposé par Meier en 1975 (Meier, 1975), puis par Ventres et Howe en 1983 (Ventres et Howe,
1984). Meier fut en effet, 'un des premiers & proposer une théorie du tremblement basée sur le
couplage d’ondes de pression convectées et d’ondes acoustiques. Il a ainsi montré, en se basant sur
des résultats expérimentaux, que le bord de fuite perturbe le champ de pression local au moyen
d’ondes de pression de nature acoustique. Ces ondes de nature acoustique prennent naissance dans
la zone de sillage et se propagent vers 'amont. C'est ce que montrent d’ailleurs les visualisations
par ombroscopie réalisées par Tijdeman {Tijdeman, 1977), ot l’on voit les ondes se propager dans
la direction du bord d’attaque (c.f. figure 3.12, & droite). En ce qui concerne les ondes de pression
convectées, Meier a montré qu’elles prennent naissance au pied du choc et qu’elles se propagent
dans la direction du bord de fuite.

Ainsi, selon Meier, I’onde de choc qui se situe dans une zone proche du bord de fuite crée un buthe
de décollement. Lorsque ce bulbe s’étend jusgu’au bord de fuite, celui-ci provoque un décollement
massif de la couche limite. Ce décollement modifie 1a cambrure aérodynamique du profil, déplagant
ainsi rapidement 'onde de choc vers 'amont. [’onde de choc va aussi étre affectée par apparition
d’ondes de nature acoustique (issues du bord de fuite) se propageant vers Pamont. Lorsque 'onde
de choc atteint sa position la plus amont, la couche limite recolle au profil (ou reste décollée pour
certains cas d’interaction forte avec une taille du décollement réduite) et I'onde de choc entame son
déplacement vers 1’aval.
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F1G. 3.12: Mécanismes d'oscillation auto-entretenue (Lee, & gauche et Tijdemann a droite)

Une autre théorie bagée sur ce mécanisme de couplage aéroacoustique fut aussi proposée par Lee
(Lee, 1990). Lee combine ainsi dans ce mécanisme la théorie postulée par Meier avec les résultats
expérimentaux obtenus par Stanewsky et Bagsler (Stanewski et Basler, 1990). La convection d’onde
de pression n’a donc lieu que lorsque Uonde de choc se déplace vers aval (phase d’accélération de
Pécoulement) et le mécanisme de propagation acoustique n’a lieu que lorsque le choc se déplace vers
Pamont (phase de décélération de 'écoulement). Ainsi le monvement de 'onde de choc autour d’une
position zs génére des ondes de pression qui vont se propager du pied du choc vers le bord de fuite
dans la couche limite décollée. Lorsque ces ondes atteignent le bord de fuite, elles vont alors générer
des ondes de nature acoustique qui vont se propager en dehors de la couche limite. Ces ondes vont
ainsi interagir avec l'onde de choc {cf. figure 3.12, & gauche).

Pour essayer de valider son modéle Lee cherche & déterminer la période d’oscillation de I'onde
de choc. Pour cela il calcule la vitesse de propagation de I'onde de pression convectée (dénommeé a,)
et la vitesse des ondes acoustiques (dénommé a,) se propageant du bord de fuite et interagissant
avec le choc. L'expression de cette derniére est :

ay = (1 — Maye) .o (3.1)

avec aje la célérité locale du son (prise a la paroi) et May,, le nombre de Mach local juste & 'aval
du choe. En ce qui concerne le terme My, , il est déterminé par la relation suivante :

Ma. = R(1 ~ Ma) + Ma (3.2}

ol Ma est le nombre de Mach amont et R un coefficient de relaxation pris égal a 0,7 (résultats
corroborés avec les données expérimentales). La période d’oscillation du choc est ainsi déterminée
4 partir du temps total que met une perturbation pour parcourir le trajet des deux ondes :

1 Ts 1
r= [ Ly / s (3.3)
zs Op ¢ Cu

Une comparaison des fréquences entre les mesures et les calculs sur un profil d'aile, avec le
modale de Lee (Lee, 1990), est donnée dans le tableau suivant :

On constate ainsi du point de vue quantitatif que Perreur relative entre les fréquences varie de
6% a 30%. Plusieurs raisons ont été attribuées & ces différences : le calcul des vitesses de propagation
des ondes ainsi que la détermination de la position d choc restent toujours approximatifs et délicats.

Du point de vue qualitatif, le mécanisme de Lee a été corroboré par Deck (Deck, 2005). Les
études numériques de Deck ont en effet mis en évidence Uexistence d’ondes de pression se formant
au pied du choc et se propageant vers le bord de fuite. Il a aussi montré qu'il existe des ondes de
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Mach o Mo k= 2—% fm  fo  Erreurrelative

0,688 6,97 1,52 0,507 70 91,3 +30%
0,722 6,00 1,47 0,519 75 82,6 +10%
0,722 6,00 1,50 0,554 80 75,2 6%
0,732 6,03 146 0,513 75 87,8 116,6%
0,747 4,52 1,42 0,504 75 87,7 +16,9%
0,747 8,02 1,50 0,505 75 84,1 +12,1%

TAB. 3.6: Comparaisan des résultats obtenus entre le modéle de Lee et les données expérimentales
(Lee, 1990)

pression (de nature acoustique) qui se propagent du bord de fuite vers amont. Les résultats de
son étude avalent d’ailleurs montré la nature 3D du phénoméne, avec la présence de tourbillons 3D
dans le sillage. Du point de vue spectral, 'analyse des spectres de pression a permis de mettre en
évidence la présence d’'un pic & une fréquence proche de celle du tremblement (grande amplitude et
petite fréquence des fluctuations de pression).

¢ Mécanisme basé sur Pinstabilité globale de 1’écoulement

Le mécanisme de Crouch proposé en 2007 postule que Porigine de Uapparition d’instaticnnarités
dans ’écoulement est 1ié & l'instabilité globale de P’écoulement provoqué par une bifurcation de
Hopf. Ainsi, cette instabilité venant fortement perturber I’écoulement va amorcer Ioscillation du
choc¢ qui conduira par la suite 4 la vibration de la structure. C’est ainsi qu'une fois l'oscillation du
choc amorcé, vont apparaitre des ondes de pression, tant en pied de choc qu’au bord de fuite, dans
la zone de sillage. Les ondes acoustiques qui apparaissent au bord de fuite vont ainsi se propager
non seulement sur 'extrados mais aussi sur 'intrados du profil comme cela peut s’observer sur la
figure 3.13.

LIS R AR EE LT 4

Fi1G. 3.13: Mécanisme proposé par Crouch

Le mécanisme basé sur I'instabilité globale de 1’écoulement a été validé par Crouch en 2007 via la
résolution des équations de Navier-Stokes modifiées. Sa méthode consiste & modifier les équations de
Navier-Stokes moyennées en introduisant des petites perturbations. La résolution de ces équations
permet ainsi de calculer les instabilités de I’écoulement avec des conditions aux limites homogénes
a la frontiére du domaine.

Le principe de sa méthode est de rechercher dans la soluticn de son systéme d’équations les
modes les plus instables i.e. les solutions qui vont s’éloigner le plus de la solution stable. Cette étude
permet donc de repérer 4 partir des différents parameétres (nombre de Reynolds, angle d’incidence,
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F1G. 3.14: Limite de tremblement déterminée par le modeéle de Crouch (& gauche) et courbes de Cf
tracées a partir des données obtenues sur l'extrados de la voilure (& droite) (Crouch et ol., 2008)

nombre de Mach), les cas pour lesquels cette solution devient instable.

Sur la figure 3.14 (& gauche) on voit le tracé de la limite de tremblement déterminée par la théo-
rie de Crouch pour le profil NACA 0012. On constate ainsi, les autres paramétres étant fixes, qu'il
existe un angle d’incidence critique pour lequel une bifurcation apparait . La solution passe donc,
pour un angle d’incidence donné, d’un état stationnaire a un état instationnaire. La méthode de
Crouch permet donc d’une part de bien prévoir la limite de tremblement pour un profil donné. Elle
donne d’ailleurs des résultats trés proches des mesures, avec un écart de I'ordre du pour-cent. Elle
permet d’autre part de retrouver ce qui a été observé expérimentalement, i.e. le fait que oscilla-
tion du choc apparait lorsque le bulbe de décollement rejoint le bord de fuite (cf. figure 3.14, a droite).

Les mécanismes théoriques 2D présentés par Lee et Crouch permettent donc de donner divers
élements de compréhension sur 'origine de Voscillation du choc, & savoir la présence d’ondes de
nature convective et acoustique et existence d’un écoulement globalement instable. L'é¢tude de Lee
montre, en effet, que le hord de fuite joue un réle important dans le mécanisme d’oscillation de
londe de choc du fait qu’il assure Pentretien de l'oscillation du systéme. Lee affirme également
que Ponde de choc est le lieu d’apparition d’ondes de pression convectées vers 'aval et permet de
mettre en évidence via son modéle le caractére passe-bas du phénoméne de tremblement. L’étude
de Crouch donne, en revanche, une toute autre vision du phénoméne de tremblement, en proposant
comme principale cause de ce phénoméne I'instabilité globale de 'écoulement. On remarguera pour
ces deux mécanismes que le bord de fuite se comporte comme une source de bruit intense, émettant
des ondes acoustiques vers I'amont et que le tremblement semble intimement 1ié¢ au couplage qui
existe entre I'onde de choc et la couche limite. De maniére un peu plus générale on constate aussi
que les mécanismes proposés par Lee et par Crouch s’appuient sur I'hypothése que la propagation
amont des perturbations & travers la couche limite turbulente est lente du fait des forts mélanges
présents dans I'écoulement et de la grande diffusivité existantes au niveau de la couche de cisaille-
ment turbulente.

Plusieurs limites ont néanmoins été constatées sur les mécanismes proposées par Lee et par
Crouch. Ceci a d’ailleurs contribué au développement de méthodes numériques. Cependant, les
approches numériques se confrontent au probléme de la modélisation des écoulements turbulents
instationnaires et au probléme de la précision de la résolution du calcul. Nous verrons donc par la
suite 'apport des simulations numériques sur la prévision de 'interaction de ’onde de choc avec la
couche limite.
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Paramétres influencant le tremblement De nombreuses études effectuées par le passé ont
montré que la nature du tremblement & Pextrados du profil pouvait varier suivant les conditions
externe de ’écoulement et la géomeétrie du profil. Ainsi, parmi les paramétres qui ont été étudiés
ge trouve 'angle d’incidence. Celui-ci peut en effet influencer de maniére importante la nature de
I'interaction onde de choc/couche limite : une augmentation de 'angle d’incidence de ’écoulement
favorisera ainsi Papparition d’un décollement de la couche limite sur le profil d’aile. Une étude réa-
lisée sur le profil RA16SC1 (Benoit, 1986} a aussi montré que l'angle d’incidence avait une influence
sur la fréquence de tremblement. Ainsi, & nombre de Mach fixé, la fréquence principale semblait dé-
pendre linéairement de I'incidence du profil (c.f. figure 3.15). Reberga {Reberga, 2000) a également
constaté l'existence d'une relation entre une variation de 'angle d’incidence et les fluctuations de
pression; ces études ont ainsi montré qu’avec une variation croissante de l'angle d'incidence, il y
avait une augmentation des fluctuations de pression.
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Fig. 3.15: Influence de ’angle d’incidence sur ia fréquence de tremblement pour le profil RA16SC1
(Benoit, 1986)

Le nombre de Mach fait aussi partie des paramétres ayant un effet important sur le phénoméne
de tremblement. Divers études expérimentales ont d’ailleurs montré que augmentation de la valeur
du nombre de Mach amont au-delad d’un seuil (Ma=1,3) était a l'origine de ce phénoméne (Lee,
2001). En ce qui concerne son influence sur 'onde de choe, il a été observé que le nombre de Mach
infini amont influe sur la position moyenne du choc ainsi que sur sa fréquence d’oscillation. En effet,
une étude réalisée sur le profil RA16SC1 (Benoit, 1986) a montré que la fréquence d’oscillation du
choc augmente aussi avec le nombre de Mach. Il a aussi été& observé que la fréquence de tremble-
ment pour une configuration & iso-incidence évolue de maniére linéaire avec le nombre de Mach.
Ce dernier résultat a été corroboré par Lee (Lee, 1992) dans son étude réalisée sur un profil. Lee a
ainsi constaté que la fréquence d’oscillation dans ce profil variait de 50Hz & 80Hz pour un nombre
de Mach allant de 0,6 & 0,8.

En ce qui concerne le nombre de Reynolds, plusieurs effets ont pu é&tre observés sur le trem-
blement extrados d'un profil d’aile. Ce paramétre contribue ainsi d'une part 4 'augmentation de
Iintensité de Ponde de choc et d’autre part au recul de la position de 'onde en direction du bord
de fuite quand le nombre de Reynolds augmente. L.e nombre de Reynolds agit donc non seulement
sur amplitude d’oscillation de l'onde (augmentation de Yamplitude d’oscillation avec un nombre
de Reynolds croissant) mais anssi sur sa fréquence d’oscillation.

Cette influence du nombre de Reynolds sur la fréquence d’oscillation avalt d’ailleurs été étudiée
par Seraudie (Séraudie et al., 1987) sur un profil OAT15A (cf. figure 3.16, 4 gauche). Deux ten-
dances ont pu se dégager & partir de cette étude :
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e Pour Ma>-0,745, la fréquence diminue pour un nombre de Reynolds croissant (en transition
déclenchée).

e Pour Ma<0,745, la fréquence augmente pour un nombre de Reynolds croissant (en transition
déclenché).

Stanewsky et Basler (Stanewski et Basler, 1990) ont également mis en évidence Vinfluence du
nombre de Reynolds sur les instabilités présentent dans I'écoulement. Fn effet, ils ont constaté que
les fluctuations de pression avaient tendance 4 augmenter avec un nombre de Reynolds croissant (en
condition de tremblement établi).

Le nombre de Reynolds a aussi une grande influence sur la nature du décollement présent dans
Pécoulement. Il a ainsi été montré par Cross (Cross, 1988) qu’il existe trois types de décollement
possibles suivant sa valeur & nombre de Mach fixé. Un diagramme a d’ailleurs été tracé présentant
les différents décollement existant sur un profil d’aile suivant la valeur du nombre de Reynolds (c.f.
figure 3.16, a droite). Sur ce diagramime nous pouvons ainsi voir qu’il y a tout d’abord le décollement
de classe A qui correspond principalement & un profil en écoulement transsonique 4 haut nombre de
Reynolds et avec un décollement uniquement aut pied du choc. Il ¥ a aussi le décollement de classe
B1, qui est un décollement au pied du choc et sur le bord de fuite. Le nombre de Reynolds dans cet
écoulement a une valeur similaire & celui utilisé en soufflerie avec un nombre de Mach modéré. Il y
a finalement le décollement de classe B2, qui est un décollement dans lequel le nombre de Reynolds
est faible, avec un fort nombre de Mach. Le décollement apparait au niveau du bord de fuite.
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(Séraudie ef al., 1987)

Fia. 3.16: Effet du nombre de Reynolds pour un cas de tremblement 2D

La transition de la couche limite a aussi une influence sur la fréquence de tremblement(cf. fi-
gure 3.17}. Une étude réalisée 4 I’Onera sur un profil OAT15A (Séraudie et al., 1987) a en effet
montré que pour un faible nombre de Reynolds, la transition pouvait avoir un effet non négligeable
sur la fréquence du phénomeéne (figure 3.17, & gauche), ce qui n’est pas le cas & haut nombre de
Reynolds (3.17, a droite}.

Liétude de I'impact de la géométrie du profi sur le phénomeéne de tremblement a aussi montré
que celui-ci exerce une influence importante sur le phénoméne de tremblement extrados, plus par-
ticuliérement sur 'apparition d’instationnarités, la taille du décollement, la position du choc et la
fréquence d’oscillation. Les parameétres géométriques d’un profii influencant ainsi la nature du trem-
blement sont la longueur, ’épaisseur, la cambrure et le bord de fuite du profil (Lee, 2001; Tijdeman,
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Fia. 3.17: Influence de la position de la transition sur Papparition du tremblement (Séraudie et al.,
1987). 'I'N désigne la transition naturelle et TD la transition déclenchée

1977).

3.2.3 Etat de ’art du tremblement tridimensionel

Interaction onde de choc/couche limite L’interaction onde de choc/couche limite a aussi,
comme en 21, une influence non négligeable sur 'apparition du décollement et par conséquent sur
le phénomeéne de tremblement. Ainsi, afin de pouvoir comprendre l'effet de cette interaction sur
l’écoulement, une classification des écoulements subissant une interaction onde de choc/couche li-
mite a été réalisée, & 'image de ce qui a é4é fait par Pearcey et Mabey en 2D. Cette classification
a été effectude a partir de I'étude des quatres campagnes d’essals présentées dans la section 3.1
et complétée par I’analyse des résultats retrouvée dans la littérature. Les campagnes utilisés pour
créer cette classification ont été les suivantes : FLIRE'T {Angeli, 2006), CAT3D (Despré, 2001), DTP
tremblement (Naudin et Brunet, 2004), DYVAS (Naudin et ol., 2000a), Falcon (Vallée et Courty,
2004), Falcon 2000 (Vallée et Courty, 2004), Aile M6 (Monnerie et Charpin, 1973), TSAGII (Naudin
et al., 2000b), AFV-D (Schmitt et Manie, 1979), Lockheed Wing A, B et C (Hinson et Burdges,
1980), NACA-sweptwing (Whitcomb et Kelly, 1952) et BAC-3-11 (Steimle et al., 2008). Cette diver-
sité en matiére de données d’essais a ainsi permis d’extraire via 'analyse des points communs entre
ces différentes campagnes, un mécanisme propre au phénoméne de tremblement extrados voilure.

La figure 3.18 montre 1'évolution du décollement sur une aile en fléche soumise & un écoulement
4 haute vitesse. Cette figure, qui s’est notamment basée sur divers ouvrages rencontrés dans la
littérature est représentative de ce qui se passe de maniére générale sur une aile, avant et aprés
apparition du tremblement. Quatre configurations d’écoulement ont ainsi &té définies :

o Absence de décollement (cf. figure 3.18, (a)) : Absence d’instationnarités au niveau de l'ex-
trados voilure, avec absence de tremblement. Il n’y a donc a priori pas de grosse fluctuations
de pression. Une étude réalisée sur la zone du choc a montré qu’en absence de décollement
sur la voilure, le choc a une forme plutét simple et rectiligne le long de Penvergure. Cette
forme peut bien évidemment varier suivant la géométrie de ’aile considérée, cependant la
littérature a tendance & montrer que pour ces conditions de tremblement, Ponde de choc est
majoritairement une onde simple.

o Apparition d’un bulbe de décollement {(cf. figure 3.18, (b)) : Présence d’instationnarités sur
lextrados voilure due au décollement, avec cependant un impact négligeable sur le choc (pas
d’oscillation du ¢hoc). La littérature montre que de maniére générale le décollement apparait
au bord de fuite, du coté externe de la voilure, cependant il peut aussi apparaitre en pied
de choc (ceci dépend de la géométrie et des conditions de Pécoulement amont). Pour cette
catégorie 14, il ¥ a aussi a priori absence de tremblement. Lorsqu'un bulbe de décollement
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{a) Ecoulement non décollé (b) Apparition d'un bulbe de décol-  (¢) Augmentation de la taille du dé-
lement collement
)
(d) Apparition du tremblement (e) Tremblement faible {f) Tremblement fort

Fi1a. 3.18: Evolution du décollement sur une voilure

apparait sur la voilure (bulbe localisé), Ponde de choc change soudainement de forme et prend
une forme d’onde en lambda. Ce bulbe lorsqu’il est de taille réduite semble ainsi avoir un effet
négligeable sur le choc, n’intervenant donc pas directement sur sa courbure {guasiment pas de
variation au niveau de la courbure de 'onde lors de 'apparition du bulbe).

o Expansion du bulbe de décollement (cf. figure 3.18, {¢), (d) et (e}) : Lorsque la zone décollée
située au bord de fuite atteint le choc, il v a apparition d’une oscillation faible de Ponde de
choc accompagnée d’un début de tremblement. Ce phénoméne correspond a ce qu’on appelle le
tremblement naissant ou le « buffeting onset ». Le bulbe agit ainsi sur le choc, venant modifier
non seulement sa forme (apparition d’une courbure au niveau du choc) mais aussi sa position
le long de la corde (recul du choc vers le bord d’attaque au fur et & mesure que le décollement
augmente). La déformation de ce choc sera bien évidemment d’autant plus importante que le
décollement sera grand.

e Décollement massif (cf. figure 3.18, ()] : Présence d’un décollement trés étendu sur 'extrados
voilure avec apparition d’une forte interaction onde de choc/couche limite. Les forts niveaux
d'instationnarité dus au décollement provoquent 'apparition d’un tremblement de forte inten-
sité. 1l est important de souligner que la zone décollée pour ces configurations de décollement
peut soit &tre « homogéne » (i.e. comme dans la figure, une zone décellée bien ronde et lo-
calisée), soit « inhomogéne » (i.e. sous forme de diverses petites zones décollées réparties le
long de l’envergure et s’étendant en corde du bord de fuite jusqu’a I'onde de choc). La forme
de ce décollement dépendra bien évidemment des conditions d’écoulement mais aussi surtout
de la géométrie de l'aile. Ainsi lorque le décollement est présent sur une grande partie de la
voilure, on est dans un cas de tremblement fort oi 'onde de choc se met 4 osciller fortement.
Toutefois, il est important de souligner que la fréquence d’oscillation de cette onde ne sera
pas la méme suivant que V'on regarde une section ou une autre. Ce resuitat sera d’ailleurs
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interprété par la suite.

La zone du choc nous permet aussi d’avoir de Uinformation sur la position du choc sur Pex-
trados de Paile. Une compilation de données étudiées & partir de différentes campagnes d’essais,
complétée par des données issues de la littérature, est présenté sur la figure 3.19. Sur cette figure,
la position moyenne de l'onde de choc pour différents points d’essais et différentes géométries est
tracée. On retrouve ainsi d’une part les données issues de profils non représentatifs d'une aile d’avion
réel (CAT3D, DYVAS) et d’autre part les données de profils représentatifs d'une aile d’avion réel
(Dassault, FLIRET et DTP tremblement). La figure 3.19 montre une évolution de la position du
choc treés diverse suivant la campagne d’essai et la section observée. Ainsi, sur une section donnée,
Ie choc peut varier en corde de maniére trés significative en fonction des conditions d’écoulement
et en fonction de la géométrie de l'aile alors que sur une autre, I’évolution peut étre trés limitée.
Aingl, sur les essais CAT3D, le choc ne semble pas évoluer avec la méme amplitude entre la sec-
tion située a 60% en envergure et celle située & 73% en envergure. De plus, on peut cbserver sur
la, campagne DTP tremblement que le choc se courbe & environ 60% en envergure alors que pour
les essais Dassault le choc atteint sa courbure maximale & 55%. Les données CAT3D donnent une
courbure maximale du choec & y/b=72%. Bien évidemment, ceite évolution de la forme du choc
peut s’expliquer par la forte dépendance du choc au décollement existant. En effet, comme men-
tionné précédement, le décollement est a l'origine de la déformation du choc en corde et en envergure.

Cette figure montre ainsi qu’il est pour le moment difficile de prévoir a priori de maniére pré-
cise la position du choc, sa forme en envergure ainsi que son évolution le long de la corde et de
I’envergure dans la mesure ot le choc est fortement dépendant non seulement des conditions de
Pécoulement extérieur mais aussi des caractéristiques géometriques de l'aile (fleche, vrillage, enver-
gure, corde). Toujours-est-il, cette étude permet d’avoir une vue plus claire sur la maniére dont
le positionnement des capteurs pourrail &re fait & Uavenir lors de prochains essais en soufflerie.
On remarguera que pour différentes géométries et conditions d’écoulement, le choc évolue sur une
plage en corde et en envergure bien définie. Ainsi, les minima et maxima repérés pour la position
du choc se situent entre x/c=20% et x/c=60% en corde et entre y/b=40% et y/b=85% en envergure.

En ce qui concerne la forme des ligrnes de courants, la littérature a montré qu'elles sont aussi
fortement perturbées par la présence de Pinteraction onde de choc/couche limite décollée. Une étude
(Despré, 2001) a d’ailleurs mis en évidence l'existence d’une direction privilégiée de propagation de
ces lignes. La figure 3.20 montre les visualisations obtenues grice au positionnement de fils de laine
sur la partie extrados voilure lors de la campagne CAT3D. Ces résultats sont présentés pour un cas
de tremblement moyen, & gauche, et un cas de tremblement fort, a droite. Ainsi les visualisations
collectées & partir des données de cette campagne ont permis de mettre en évidence le fort impact
du choc ainsi que du décollement sur la direction des lignes de courant. Fn effet, ’écoulement semble
étre fortement dévié vers 'extérieur. De méme, il a été constaté expérimentalement que plus la zone
décollée était importante et plus la déviation de I'écoulement était forte, montrant bien le lien direct
entre taille de zone décollée, géométrie de laile et perturbations des lignes de courant.

Une étude sur la propagation des instationnarités a aussi été réalisée par (Despré, 2001). Ses
travaux ont montré 'existence d™une possible direction privilégiée de propagation de ces instation-
narités. La figure 3.21 montre ainsi la tendance de propagation prise par ces instationnarités & partir
d’une étude réalisée sur différents spectres de capteurs appartenant & deux sections différentes. A
gauche se trouvent quatre spectres & savoir, un spectre de la position du choc calculé a y/b=60%
( tracé en vert), un spectre de pression du capteur situé & y/b=64% et x/c=75% (tracé en blen),
un spectre de pression du capteur situé a y/b=60% et x/c=75% (tracé en jaune) et un spectre
de pression du capteur situé & y/b=55% et x/c=T56% (tracé en rose). A droite, se trouvent quatre
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F1G. 3.19: Evelution de la forme de 'onde de choc pour différentes campagnes d’essais
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F1c. 3.20: Visualisation en point pallier des mini-fils de laine de la campagne CAT3D (Despré, 2001)

autres spectres avec en violet le spectre de la position du choc calculé & y/b=73%, en bleu le spectre
de pression du capteur situé & y/b=69% et x/c=75%, en jaune le spectre de pression du capteur
situé a y/b=73% et x/c=75% et en rose le spectre de pression du capteur situé i y/b=78% et
x/c=75%. Cette figure montre ainsi que le contenu fréquentiel du choc (courbe verte a gauche et
courbe violette & droite) est proche de celui du capteur situé en bord de fuite dans la zone externe
de 'aile (courbe bleue & gauche et courbe rose a droite). Despré avait conclu & I’époque avec cette
étude que les instationnarités du choc se propageaient ainsi de I'intérieur vers ’extérieur de la voilure.
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F1a. 3.21: Comparaison des spectres de la position du choc avec le spectre des fluctuations de
pression pour les capteurs situés sur différentes sections de ’extrados voilure de la campagne CAT3D

(Despré, 2001) a aussi regardé, dans le cadre du controle d’écoulement, influence du mouvernent
des volets, placés en bord de fuite, sur la position du choc. La figure 3.22 montre effet du déplace-
ment des volets sur la position du choc pour trois sections différentes en envergure. Six courbes sont
représentées sur cette figure avec d’une part les courbes jaune, rose et noir représentant la position
du c¢hoc sur les sections interne, médiane et externe et d’autre part les courbes violette, verte et
brune indiquant ’angle pris par les volets situés sur les sections interne, médiane et externe. Despré
montre ainsi avec cette étude que le mouvement du volet interne engendre un déplacement plus
important de l'onde de choc sur la section externe que sur la section interne. Il en est de méme avec
un déplacement du volet c6té médian ou ctté externe ou la perturbation est toujours ressentie du
coté externe. Il semblerait donc que les perturbations provenant du bord de fuite se propageraient
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aussi suivant la méme direction gue celles des lignes de courant de I’écoulement et celle des insta-
tionnarités issues de U'interaction onde de choc/couche limite.
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Fi1a. 3.22: Influence d’un mouvement par créneaux des déflecteurs sur l'oscillation du choc de la
campagne CAT3D

Le schéma de la figure 3.23 résume les phénoménes observés sur une aile en condition de trem-
blement, 3D.

Ainsi, sur cette figure sont tracées d’une part les lignes de courant (courbes noires) ainsi que la
direction prise par les instationnarités venant du choc (fleches noires) et d’autre part la direction
prise par les instationnarités venant du bord de fuite (fleches rouges).

La caractérigation du contenu fréquentiel du phénomeéne de tremblement 3D est trés complexe du
fait des différents paramétres & prendre en compte. Fn effet, en 3D, 'oscillation du choc se traduit
par Papparition d*une bosse fréquentielle alors qu’en 2D, Uoscillation se traduit par la présence d'un
pic & une fréquence bien définie. Cette différence est due principalement & U'effet 3D induit par la
géométrie de 'aile. Reste ainsi & comprendre I'influence de ces paramétres sur le contenu fréquentiel
de l’onde.

Au cours des diverses campagnes d’essais (en vol et en soufflerie) réalisées par Dassault Aviation
(Vallée et Courty, 2004}, il a été observé que la fréquence d’oscillation de 1’onde de choc variait
en fonction de 'envergure et en fonction des conditions externes de I’écoulement. Ainsi, selon cette
étude, les fréquences d’oscillations du choc seraient lides & des modes d’instabilité du chec. Trois
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Fia. 3.23: Ligne de courant et direction de propagation des instationnarités sur 'extrados veilure

modes d’instabilité seraient ainsi présents dans ’écoulement :

e Un premier mode d’instabilité de choc sensible jusqu’a 60% de corde. Ce mode & faible fré-
quence semble avoir peu d’impact sur I’écoulement en aval du choc.

e Un deuxieme mode d’instabilité de choc qui disparait environ &4 60% de corde et qui réapparait
au bord de fuite.

¢ Un troisiéme mode d’instabilité de choc, présent partout dans la zone décollée. Ce mode est
présent sur presque tout ’écoulement en aval. Les 28me et 3éme mode ont & peu prés la méme
fréquence.

Durant les essals réalisés par Dagsault, des études modales ont été réalisées dans le but de s’as-
surer que les modes d’instabilités n’étaient pas en réalité une conséquence de la réponse structurale
A une excitation d’un mode propre. Les résultats ont montré que ces modes d’instabilités étaient
de nature purement aérodynamique et non issus d’un couplage fluide structure. Une étude menée
sur les trois campagnes d’essai FLIRET, CAT3D et AVERT a aussi permis de retrouver la présence
de ces différents modes. Ainsi la figure 3.24 nous montre les résultats obtenus a partir des données
FLIRET montrant, pour un cas de tremblement donné, la présence de différents modes d’instabi-
lités décrits précédemment. Cette figure est représentative de ce qui a été observé sur les autres
campagnes d’essais.

Une information supplémentaire, que Yon peut tirer des données de cette campagne, est la
dépendance de ces modes d’instabilités & la taille de la zone décollée. Il semblerait ainsi que le 3éme
mode d’instabilité soit principalement lié & un décollement massif entre le pied du choc et le hord
de fuite alors que le premier mode d’instabiité n’est lié qu’a la présence d’un petit décollement de
type bulbe situé entre le pied du choc et le bord de fuite. Des études restent cependant a faire sur
d’autres campagnes pour vérifier la validité de cette théorie et la compatibilité avec les données
existentes.

Mécanisme d’oscillation de 'onde de choe  Les diverses études réalisées par Despré ont permis
de montrer que I’éconlement amont subissait une forte déviation en aval du choc due & la présence
d’une interaction onde de choc/couche limite décollée. Il a aussi été observé que les perturbations
provenant du bord de fuite étaient elles aussi déviées vers le coté externe de ’aile. Ainsi en reprenant
la théorie de Lee sur le tremblement 2D, et en essayant de I'appliquer 4 un écoulement 3D, on pour-
rait supposer que, s'il existait des ondes acoustiques émanant du bord de fuite, ces ondes seraient
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Frc. 3.24: Modes d’instabilité de 'onde de choc

aussi dévices vers la zone externe de 'aile. Aucune théorie 3D permettant d’expliquer ce phénomeéne
n’a été & ce jour développée, cela est dd essentiellement & un manque de données (expérimentales et
numériques) et & la complexité du phénoméne. La théorie détaillée par la suite ne sera donc qu’une
théorie développée i partir des diverses observations réalisées.

En effet, diverses études ont montré que malgré les différences visibles entre le tremblement
2D et 3D, il y avait un point qui était commun & ces deux types de tremblement : d’une part la
présence d’instationnarités issues du choc et se convectant vers l'aval et d’autre part la présence
d’instationnarités issues du bord de fuite et se dirigeant vers le bord d’attaque (Dagrau, 2012). Une
extension de la théorie de Lee peut donc &tre proposée au cas d’un écoulement sur une voilure réelle.
Pour rappel, la théorie de Lee supposait que 'onde ne commencgait & vibrer que lorsque I'écoulement
était entiérement décollé entre 'onde de choc et le bord de fuite. De méme, Lee avait observé que
loscillatien de I’onde était le résultat d’un couplage aéro-acoustique entre les perturbations générées
par l'onde de choc et ’'onde acoustique naissant au niveau du sillage du profil. Ainsi, ’extension de
la, théorie de Lee en 3D consisterait & dire que 'onde de choc produit des perturbations de pression
qui se propagent vers le bord de fuite dans les zones ou seul I’écoulement est entiérement décollé
entre le choc et le bord de fuite. Ainsi, ces perturbations gui atteignent le bord de fuite vont exciter
le sillage de l'aile et vont engendrer la naissance de perturbations de nature acoustique. Ces ondes
vont ainsi partir du bord de fuite et se propager de maniére tridimensionnelle suivant deux directions
privilégiées : vers I'amont et vers le c6té externe de 'aile (c.f. les constats faits concernant les direc-
tions de propagation des perturbations au niveau du bord de fuite). 1l est & noter que ces ondes de
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nature acoustigue ne naissent a priori que dans les sections ol "éceulement est entidrement décollé
entre le bord de fuite et le choc. Ceci suppose done aussi que le choc est perturbé de maniére inégale
et & des moments différents dii notamment aux distances qui séparent les points sources acoustiques
de Yonde sur la voilure. La figure 3.25 présente la forme du décollement suivant 1’envergure ainsi
que 'existence d’une onde de nature acoustique partant du bord de fuite et se dirigeant vers le bord
d'attaque. 1i est important de souligner que ces ondes acoustiques ont été observées non seulement
via 'outil numérique mais aussi via divers essais.

1. 3.25: Mécanisme de Voscillation de 'onde de choc

Cette figure montre deone le mécanisme d’oscillation du choc avec d'une part la propagation
d’onde acoustique vers 'amont (féche jaune) et d’autre part la propagation des instationnarités
issues de l'onde de choc & lintérieur de la zone décollée (fleche rouge) dans les sections ot le
décollement est total. Aucun couplage aéroacoustique n’est observé sur les sections ou il n'y a pas
de décollement total entre le bord de fuite et 'onde de choe. Cette figure montre aussi des coupes
CFD issus des travaux de Deck et Brunet {Brunet et Deck, 2008) dans lesquelles on peut voir la
présence d’ondes acoustiques émanant du bord de fuite d'une géométrie 3D se dirigeant dans la
direction amont.

Parameétres influencant le tremblement Plusieurs parameétres viennent impacter le phéno-
meéne de buffeting extrados voilure, en 'cccurrence des paramétres liés soit 4 la géométrie de 'aile
soit aux conditions de I'écoulement. Afin de pouvoir avoir un regard un peu plus clair sur la ma-
niére dont ces paramétres influencent le phénoméne de tremblement extrados voilure, une étude
paramétrique issue de la litérature est présentée. Cette analyse est complétée par celle réalisée sur
les données CAT3D, AVERT et FLIRET. I.’étude est présentée en deux parties, une partie dans
laquelle I'influence des paramétres liés aux conditions de 'écoulement est présentée et une autre
dans laquelle influence des paramétres géométriques de 'aile est étudiée.

Parmi les parameétres que nous allons étudier il y a tout d’abord I'angle d’incidence. En effet,
I'angle d’incidence est I'un des paramétres qui joue un role trés important sur I’apparition du phé-
noméne de tremblement. Il a ainsi un impact non négligeable sur les lignes de courant, sur 'onde
de choc ainsi que sur la topologie du décollement. Lorsque I'angle d'incidence est faible, i.e. valeur
proche de 0°, Daile voit apparaitre pour des nombres de Mach élevées une onde de choc. Celle-ci a
d’abord tendance & étre une onde de choc simple et rectiligne le long de ’envergure. Au fur et & me-
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sure que l'angle d’incidence augmente, & iso-Mach, Reynolds et Pdyn, ’onde de choc commence 4 se
déformer pour prendre une forme en lambda. Cette onde qui apparait au niveau du bord d’attaque
de I'aile recule avec 'augmentation de I'angle d’incidence. Lorsque la valeur de 'angle d’incidence
continue de croitre, 'onde de choc reprend une forme « sirple » en repoussant le triangle formé
par le double choc vers 'emplanture et se rapproche significativement du bord de fuite de I'aile.
En ce qui concerne la zone décollée, une augmentation de ’angle d'incidence favorise 'apparition
d’un décollement au niveau du bord de fuite. Cette zone décollée a ainsi tendance & apparaitre
pour des angles d’incidence relativement élevés. Ainsi, lorsque celle-ci apparait (en général sur les
sections externes de l'aile), elle augmente avec l'angle d’incidence. Au fur et & mesure que la valeur
de T'angle d’incidence devient forte, cette zone qui apparait de maniére générale en bord de fuite,
se propage vers 'onde de choc puis la repousse vers le bord d’attaque. L'’onde de choc se déforme
aussi et prend une forme courbe au niveau du décollement. La figure 3.27 (a) présente ainsi une
synthése de I'impact de 'angle d’incidence sur la forme de l'onde de choc et du décollement. Clest
ainsi que, pour un angle d'incidence assez élevé, le décollement rejoint I'onde de choc et le tremble-
ment s’amorce. Concernant Veffet de I'angle d’incidence sur les fréquences du phénomeéne, il a été
remarqué que celui-ci a une influence sur la position de la bosse fréquentielle du phénomeéne. Despré
montre ainsi que sur les essais CAT3D, le contenu fréquentiel de 'onde de choc diminue en fréquence
au fur et & mesure que I'angle d’incidence augmente. Une étude effectué par Dassault Aviation ne
semble cependant pas confirmer cet effet. Les études réalisées par Dassault montrent Pexistence de
plusieurs modes d’instabilités de choc variant suivant leur nature. Ainsi, lorsque ’angle d’incidence
de 'écoulement varie, seuls quelques modes semblent &tre influencés par cette variation (Vallée et
Courty, 2004). C’est ce que 'on observe sur la figure 3.26, ou sont tracées les PSD adimensionnées
de pression pour trois angles d’incidence différents. A gauche se trouvent les PSD calculées 4 partir
de capteurs situés au niveau du choc el & droite se trouvent les PSD calculées a partir de capteurs
se trouvant prés du bord de fuite. Ainsi I’étude de ces données montre que le ler mode qui est celui
qui apparait & @=3.4° (mode basse fréquence) semble insensible & I'évolution de 'angle d’incidence
alors que le 2éme mode (mode moyenne fréquence) semble impacté. De plus, Dassault a montré
que le deuxiéme mode d’instabilité de choc avait d’abord tendance 3 monter en fréquence puis a
diminuer au fur et & mesure que 'angle d'incidence augmentait. On voit ainsi une évolution de ce
mode qui varie suivant les 2 directions au fur et & mesure que l'angle d’incidence augmente.

“[ — =347
b —_— az4.0°
— g=4.7"

fiva)
{a) Spectres de choc {b) Spectres de bord de fuite

F1aG. 3.26: Spectre de pression pour trois angles d’incidence (Vallée et Courty, 2004)

Un autre des paramétres qui a une influence sur 'écoulemnent est le nombre de Mach. Celui-ci a
des effets qui sont assez similaires & ceux de I'angle d’incidence & quelques différences prés. Lorsque
le nombre de Mach est faible dans le domaine transsonigque, une onde de choc simple apparait proche
du bord d’attaque. Au fur et & mesure que le nombre de Mach augmente, I'onde de choc a tendance a
reculer et prend une forme en lambda. Contrairement a l'effet de I'angle d’incidence, Ie triangle issu
du double choc ne se dirige pas vers Uemplanture avec 'augmentation du nombre de Mach. En ce
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F1a. 3.27: Présentation schématique des effets sur 'extrados voilure de différents paramétres
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qui concerne ’évolution de la zone décollée, celle-ci apparait pour un nombre de Mach transsonique
au niveau de la partie externe de l'aile puis se propage vers I'interieur de aile au fur et 4 mesure
que le nombre de Mach augmente. Ainsi, contrairement & U'effet d’angle d’incidence, le nombre de
Mach engendre une propagation de la zone décollée dans une direction privilégiée. La figure 3.27 (b)
présente ainsi une synthése de 'impact du nombre de Mach sur la forme de 'onde de choc et du dé-
collement. Plus globalement, en ce qui concerne le tremblement, plus le nombre de Mach augmente
et plus il aura tendance & favoriser le décollement, du fait notamment de 'augmentation en intensité
de I'onde de choc. Contrairement a effet 2D, la valeur locale du nombre de Mach pour laquelle I'aile
entre en tremblement n’est pas vraiment définie, elle varie suivant les profils. Ainsi, il est difficile de
caractériser le nombre de Mach local amont & 'onde de choc étant a l'origine du tremblement. En
ce qui concerne I'influence du nombre de Mach sur la fréquence du phénomeéne, 'étude réalisée par
Despré montre que les fréquences d’oscillations de 'onde diminuent avec 'augmentation du nombre
de Mach. Ceci se confirme avec une étude réalisée sur les données FLIRET. En effet, la figure 3.28
montre que sur ces données les fréquences d’oscillations diminuent aussi avec augmentation du
nombre de Mach. Cette figure montre les PSD de pression dans la zone du choc (4 gauche) et du
bord de fuite (a droite) pour deux nombres de Mach différents. Cependant, I'étude réalisée sur les
données Falcon semble & nouveau infirmer cette tendance. En effet, les études de ces données ont
montré que le nombre de Mach n’avait aucune influence sur le mode basse fréquence de 'onde. Ce
qui n’est pas le cas pour le 28me mode d’instabilité, qui semble diminuer en fréguence pour un
nombre de Mach croissant. Un autre effet remarqué sur ces données Dassanlt est 1’élargissement de
la bosse fréquentielle pour un nombre de Mach plus élevé du phénoméne. Ainsi, il a été montré que
la bosse semblait & Ma=0,85 étre plus large en {réquence et moins intense qu’a Ma=0,80 supposant
aussl une instabilité de choc plus faible, ce qui ne semble pas &tre nécessairement le cas pour les
données FLIRET.
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F1c. 3.28: Spectre de pression pour deux nombres de Mach distinets

En ce qui concerne la pression dynamique, peu d’information a pu étre collectée dans la litté-
rature. Une étude réalisée par Havas sur la, campagne FLIRET est d’ailleurs la seule étude qui a
permis de déterminer l'impact de la pression dynamique sur l'écoulement a l'extrados de la voilure
4 iso nombre de Mach, Reynolds et angle d’incidence. Cette étude a en effet permis de mettre en
évidence I'influence directe de la pression dynamique sur la forme de 1’'écoulement.Comme on peut le
voir sur la figure 3.27 (c), la pression dynamique joue principalement sur la position du décollement
ainsi que sur la propagation de ce décollement. Ainsi, une augmentation de la pression dynamique
aura pour conséquence un déplacement de la zone décollée dans la direction interne de 'aile de
I’avion. La raison de I'influence de ce paramétre est lige a la forme de Uaile qui subit cette variation
de pression dynamique. En effet, lorsque la pression dynamique augmente, I’aile a tendance & se
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vriller et plus particuliérment & son extrémité. L’angle d’incidence local percu en bout d’aile est
par conséquent plus petit que dans sa forme originale, entrainant ainsi un déplacement de la zone
décollée vers les sections internes de I'aile. En ce qui concerne I'influence de ce paramétre sur 'onde
de choc, aucune information n’a pu étre tirée. De méme pour son influence sur le tremblement.
Cependant, la pression dynamique ne peut qu’avoir un impact indirect sur le tremblement {ceci sera
expliqué de maniére plus précise dans la partie effets géométriques).

En ce qui concerne le nombre de Reynolds, peu d’information a également été collecté dans la
littérature sur son influence sur la topologie de 1’écoulement ainsi que sur son impact sur le phé-
nomeéne de tremblement extrados voilure. La figure 3.27 (d) montre une petite synthése de leffet
Reynolds sur la position de 'onde de choc. En effet, il a été remarqué que augmentation du nombre
de Reynolds entrainait un recul de 'onde de choc en direction du bord de fuite. Le nombre de Rey-
nolds semble d’ailleurs n’avoir qu'une influzence sur la position de 'onde de choc, aucune sur la forme
de Ponde ou sur la taille ou position de la zone décollée. En ce qui concerne son influence sur le
tremblement extrados voilure, elle ne peut gu’étre qu’indirecte. Cependant, il reste toujurs difficile
d’estimer précisément I'impact que la variation du nombre de Reynolds peut avoir sur ce phénoméne.

Lorsque Pon regarde maintenant I'impact de la géométrie de 'aile sur le phénoméne de tremble-
ment, celui-ci est assez global. L'un des effets géométriques décelés a été celui de la présence d'un
fuselage. En effet, lors des campagnes d’essais en soufflerie, le fuselage n’est pas toujours inclus. La
forme de Vonde de choc n’est par conséquent pas toujours bien estimée. L’intérét de la prise en
compte de cet effet est de pouvoir permetire une meilleure représentativité de la forme de V'onde
de choc en envergure en introduisant un éventuel recalage de la position de Ponde lors de nouveaux
essais avec des maquettes dépourvues d'un fuselage. La figure 3.27 (e) montre que la présence d’'un
fuselage décale ’onde de choc en lambda vers les sections les plus externes. Ainsi, le double choc lié
3 la forme lambda de P'onde, lorsque cela est le cas, peut atteindre en envergure une plus grande
partie de [aile.

Un autre paramétre influencant ’écoulement est le vrillage de Uaile. En effet, comme on peut
I'observer sur la figure 3.27 (f), le vrillage joue un réle principal sur la position ainsi que la direction
de propagation de la zone décollée. L'effet du vrillage s’assimile ainsi 4 celui causé par la pression
dynamique : plus le vrillage de l'aile est important et plus le décollement aura tendance a se diriger
vers les sections internes de 1'aile. Aucun impact réel du vrillage sur la position du choc n’a pu étre
déterminé. En ce qui concerne Uimpact du vrillage de l'aile sur le tremblement extrados voilure, il
ne peut &tre qu’indirect. En effet, en déplagant la position du décollement, it est possible que la fré-
quence de vibration du choc soit impactée, ceci est di principalement au fait que la distance entre le
bord de fuite et Ponde de choc est plus grande sur les sections intérieures. Par voie de conséquence,
si 'on se base sur la théorie appliquée au cas 3D, 'augmentation de la distance entre le bord de
fuite et 'onde de choc entrainera une diminution de la fréquence de vibration de ’onde. 1 est tout
de méme important de noter que ce dernier point reste une supposition, car cela suppose que la
fréquence d'oscillation de onde est inversement proportionnelle & la distance onde de choc/bord de
fuite.

Un autre paraméire important ayant un impact sur I’écoulement est Pallongement de 'aile. Ce
paramétre a principalement une influence sur la forme de 'onde de choc. En ce qui concerne son
influence sur la zone décollée et sur le tremblement extrados, aucune information n’a pu étre extraite
de la littérature. L’effet de l'allongement sur la forme du choc est présenté sur la figure 3.27 (g).
Ii est important de noter que 'exemple utilisé est celui dans lequel les conditions aérodynamiques
imposent une onde de choc en envergure en forme de lambda. Ainsi, on observe sur cette figure que
le choc entre les deux ailes a une forme différente. Pour 'aile ayant un allongement petit, onde
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de choc est principalement sous la forme d’une onde de choc en lambda sur toute 'envergure alors
que pour Vaile ayant un allongement plus grand, la forme du lambda n’est présente que dans la
zone proche de I'emplanture. On peut donc bien observer I'importance de ce paramétre dans la
représentation de 'onde de choc. En ce qui concerne Peffet de ce paramétre sur le tremblement, il
ne peut &tre qu’indirect, dans la mesure ot pour une aile 4 faible allongement, il y a de forts risques
que le tremblement extrados voilure ne puisse apparaitre sous les mémes conditions que pour une
aile avec un fort allongement. Ceci s’explique notamment par le fait que ’onde de choc sur l'aile a
faible allongement est bien moins intense et favorise donc moins le décollement an niveau de bord
de fuite par rapport a laile ayant un plus grand allongement & iso conditions.

La fleche d'une aile fait partie des paramétres ayant une influence sur la topologie de 1'acoule-
ment. En effet, une étude réalisée sur une aile 4 fléche variable a montré que Pécoulement pouvait
étre fortement modifié par la fleche de V'aile (cf. figure 3.27 (h}). Ainsi, cette étude a montré que
I'onde de choc, pour une aile & fléche nulle, a plutdt tendance 4 étre une onde de choe simple et le
décollement, presque uniforme sur toute Penvergure. On se rapproche alors des conditions proches
de celles d’un profil 2D. Lorsque la fléche de aile prend des valeurs positives non nulles, 'onde de
choc change de forme et 1a zone décollée devient moins uniforme. Le choc prend ainsi une forme en
lambda et le décollement a tendance & se positionner sur les parties les plus externes de laile pour
une fieche d’environ 30°. Cependant, au-dela de cette limite, onde de choc aura tendance & redeve-
nir une onde de choc simple. 1’étude réalisée a ainsi bien mis en évidence que la fléche joue un réle
important dans 'apparition des phénoménes 3D dans ’écoulement. En ce qui concerne Pinfluence
de ce paramétre sur le phénoméne de tremblement, aucune informaition n’a pu étre retrouvée dans
la littérature.

L’existence de nombreux paramétres influencant les conditions de tremblement, I"écoudement
ainsi que la forme de 'onde de choc est mise en évidence dans cette partie. Parmi ces grandeurs il
v a les paramétres liés aux conditions de I'écoulement et il y & les paramétres liés & la géométrie de
laile. Ces deux paramétres jouent un réle direct ou indirect sur le tremblement. Malheureusement,
les conséquences lides 4 une variation de ces grandeurs sur onde de choc, le décollement voire méme
le phénoméne de tremblement lui-méme n’ont pas pu étre tous clarifiées. Cette étude a permis de
mettre en exergue 'importance des paramétres géométriques tel que le vrillage de l'aile ou l'effet de
fieche dans l'apparition du tremblement 3D.

3.2.4 Différence entre les écoulements du tremblement extrados 2D et 3D

L’objectif de cette partie est de détailler les principales différences entre le tremblement 2D et le
tremblement 3. Ainsi parmi les différences observées se trouve tout d’abord la différence au niveau
du contenu fréquentiel du phénoméne, principalement piloté par le choc le long de la corde. Ainsi,
en tremblement 2D, le choc oscille & une fréquence bien précise comme constaté sur la figure 3.29, &
droite. Cette figure montre ainsi différents spectres de pression de capteurs localisés dans 1a zone du
choc. Loscillation du choc se fait pour tous les cas 4 une fréquence bien définie qui est ici de 75Hz.
Ceci est bien différent de ce que l'on peut observer en tremblement 3D. En effet, lors du tremble-
ment en configuration 3D, le choc subit une oscillation sur une bande bien plus large en fréquence.
C’est ce qui est d’ailleurs observé sur la figure 3.30 (4 droite) ot des capteurs situés dans la région
du choc mettent en évidence la présence d’une bosse fréquentielle caractéristique de la vibration
de Ponde. Cette bosse peut étre due 4 Vexistence de différentes fréquences de vibration de 'onde
le long de ’envergure, ces fréquences de vibrations étant définies suivant différents paramétres. Un
point & noter est qu’en 3D on se rapproche du 2D lorsque le décollement devient trés important.
En effet, Despré avait remarqué que la bosse fréquentielle devenait de plus en plus fine lorsque
le décollement au niveau de Vaile devenait de plus en plus grand, rapprochant ainsi, en partie, la
configuration 3D d’une configuration 2D. Toutefois il est important de garder a ’esprit que d’autres



CHAPITRE 3. ANALYSE D'UN CAS DE TREMBLEMENT AVEC INTERACTION ONDE DE
80 CHOC/COUCHE LIMITE

effets géométriques seront toujours présents dans ’écoulement rendant ainsi ce type de phénomeéne
différent d’un simple cas 2D.

log,, (Energie / Hz)

107 e
frdquoneo (HzZ)

{a) Schéma de I'écoulement d'un profil (b} Spectres d’un profil en condition tremblement
en condition de tremblement

Fra. 3.29: Cas d’'un tremblement 2D

En dehors de I'aspect purement fréquentiel, le tremblement en configuration 3D se différencie
aussi du cas 2D par l'étendue de la zone décollée présente sur la voilure. En effet, comme expliqué
précédemment, Lee a observé que l'onde de choc se met uniquement & vibrer lorsque 'écoulement
est totalement détaché entre le bord de fuite et I'onde de choc {(c.f. figure 3.29, 4 gauche). Dans le
tremblement 3D, Yonde de choc¢ ne vibre que lorsque Vécoulement est totalement décollé du bord
de fuite jusqu’a 'onde de chaoc sur une section donnée en envergure. Autrement dit, si aucun décol-
lement total n’a lieu sur au moins une des sections en envergure alors I’'onde de choc ne vibrera pas.
La figure 3.30 (& gauche) montre de maniére schématique les différentes sitvuations pour lesquelles
on pourrait avoir une onde de choc qui oscille pour un cas de tremblement 3D. Ainsi, il n’est pas
nécéssaire d’avoir, pour le cas d'une géométrie 3D, un décollement total entre le bord de fuite et
I’'onde de choc sur toute les sections de ’aile pour avoir un début de tremblement. Il est possible,
contrairement & ce qui est abservé en 2D, de voir onde de choc osciller méme dans une région ot
le décollement entre le bord de fuite et 'onde de choc n’est pas total. De plus, en ce qui concerne
les amplitudes d’oscillation de ce choc, il a été constaté par Despré (Despré, 2001) que Pamplitude
de battement de I'onde pour le cas 3D est inférieure & celle du cas 2D.

Un autre point & aborder est celui de l'effet du nombre de Mach et de l'effet de 'angle d’inci-
dence entre le tremblement 2D et 3D. Ainsi, les observations réalisées pour les effets Mach et angle
d’incidence en 3D n’ont pas été les mémes pour les cas de tremblement en 2D, Les travaux de Benoit
et Seraudie sur les profils de type RA16SClet OATI15A ont en effet montré que la fréquence était
une fonction croissante du nombre de Mach et de 'angle d’incidence. C’est ce qui s’observe sur
les figures 3.15 et 3.16 (a) Cette contradiction montre donc bien la complexité du phénoméne 3D
étudiée.

3.2.5 Analyse des données instationnaires

Une analyse des données instationnaires est effectuée dans cette section dans le but de mieux
comprendre la physique derriére le phénoméne de tremblement exirados voilure. Les résultats pré-
sentés ont été obtenus a partir des données issus de la campagne CAT3D dans la mesure ol il s’agit
de la seule campagne possédant une instrumentation trés fine dang la région du choc {c.f. section
3.1}. Tl est & noter que tous les résultats montrés dans cette partie sont représentatifs de ce qui a
ét¢ observé sur tous les points d’essais analysés de cette campagne.
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{a) Schéma représentatif de diffe- (b) Spectres représentatifs de différentes sections
rentes sections d’une aile en condition  d’une aile en condition de tremblement (Vallée et
de tremblement Courty, 2004}

Frg. 3.30; Cas d'un tremblemenfc. 3D

Etude des PSD de pression Les PSD de pression & Pintérieur de la région du choc ont de
maniére générale des valeurs assez élevées par rapport a celles situées dans la zone du décollement.
Ces fortes fluctuations, principalement liées a 'oscillation du choc, viennent fortement impacter
Vécoulement et augmenter le niveau d’energie dans la région du choc. La figure 3.31 montre ainsi
les différents spectres PSD obtenus pour un cas de forte interaction onde de choc/couche limite.
En bleu en pointillé se trouvent les PSD de pression de la section interne calculées dans la zone du
choc, en bleu avec des croix se trouvent les PSD de pression de la section centrale calculées dans
la région du choc et en bleu avec des cercles se trouvent les PSD de pression de la section externe
calculées dans la région du choc. L'axe des ordonnées donne les amplitudes des PSD de pression et
I’axe des abscisses présente les valeurs en fréquence.
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FiG. 3.31: PSD de pression dans la région du choc (section interne : premiére ligne, section centrale :
deuxiéme ligne et section externe : troisiéme ligne)

Les amplitudes des spectres PSD fluctuent de maniére importante a U'intérieur de cette zone de
choc relativement réduite. En effet, la figure permet de quantifier 'étendue de cette zone, celle-ci
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ayant une étendue d’environ 6% en corde pour chacune des sections étudiées. Cette figure permet
aussi de voir I'étendue du phénomeéne en envergure avec cependant beaucoup moins de précision
dans la mesure oit I'instrumentation, relativement faible dans cette direction, ne permet pas d’avoir
une délimitation précise de cette région suivant 'axe trangsverse. Le contenu fréquentiel des PSD de
choc semble varier de maniére significative en corde et en envergure, montrant ainsi la dépendance
du phénoméne & ces deux directions. Une étude plus poussée de ces spectres est ainsi nécessaire
pour mieux moedéliser cette région du chec. Une analyse des PSD normalisées a été réalisée en corde
dans le but de trouver un critére commun a tous les spectres dans cette région du choc. La figure
3.32 montre ainsi les diflérents spectres PSD normalisés par leurs valeurs intégrales pour le méme
cas d'interaction onde de choc/couche limite que précédernment. En pointillé bleu se trouvent les
PSD des capteurs de la section interne calculées & l'intérieur de la zone du choc, en bleu avec des
croix se trouvent celles de la section centrale calculées & I'intérieur de la zone du choc et en bleu avec
des cercles se trouvent celles de la section externe aussi calculées & intérieur de la zone du choc.
L’axe des ordonnées présente les valeurs de 'amplitude des PSD normalisées et 1'axe des abscisses
présente les valeurs en fréquence.

-3 -3 -) -
nio = 040 #i9 w05 uio R @ 52 ) e 044 Wi e 0.5

P D
PSD 0y
-

INTERNE
FsD
P50 iy

-
5
a
2

st maist
) Xiea O+ %10 HKEG.4E

w
4
'n_: § ] " § § ] i 3
g & B 4 8 gs %
' kﬁwﬁi 0 ' 1
o o _
o8 1 oy 1 ) (X3 1 0¥ [
o Fieg 154 - Tra(sh " Freg 134] - Marsh
#10 ] K10 K092 K10 #0356 %10 =059
+ o 1 ‘4
w
= |
= ] L E] [ e
g 1l i 3 H H .
E E - 5 | 2 ﬁ 2 § 3
' 1 1 1
o ]
0.5 i s a5 1 € o5 i [ [y
maisk Praish Fra (59 Tnagsk

F1G. 3.32: PSD de pression (normalisées) dans la région du choc (section interne : premiére ligne,
section centrale : deuxiéme ligne et section externe : troisiéme ligne)

Les PSD normalisées des capteurs situés sur chaque section sont quasi-identiques & 'intérieur
de la zone du choc. Les amplitudes et fréquences des PSD ont presque toutes les mémes valeurs
sur chaque section et cela indépendamment de la section ohservée. Cette information pourra donc
&tre exploitée postérieurement lors de la mise en place d’un medéle de trembiement sur Pextrados
voilure afin de recréer les spectres PSD & l'intérieur de cette région fortement instationnaire.

L’étude en envergure des PSD a aussi mis en évidence d’autres aspects de cette zone de choc
nécessitant une bonne compréhension des phénoménes physiques afin de pouveir les modéliser. Une
étude de différents parameétres adimensionnés a été ainsi réalisée. Les grandeurs adimensionnées
utilisées pour cette étude ont été définies de la maniére suivante :

e Pour la fréquence adimensionnée :
fL'r'ef

o0

Str =
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e Pour le calcul des PSD de pression adimensionnées :

PSDV,
den2 Lref

avec Lypqr la longueur de référence, Pdyn la pression dynamique de I'écoulement infini amont et
Vo la vitesse de 'écoulement infini amont. La figure 3.33 montre les PSD de choc adimensionnées
tracées pour trois points d’essais différents de la campagne CAT3D. La PSD de pression du choc de
la section interne est tracée en bleu en pointillé, la PSD de pression du choc de la section centrale est
tracée en bleu avec des croix et la PSD de pression du choc de la section externe est tracée en bleu
avec des cercles. A gauche se trouvent les PSD de choc calculées pour un point d’essal correspon-
dant & un tremblement faible, au centre se trouvent les PSD de choc caleulées pour un point d’essai
correspondant 4 un tremblement moyen et 4 droite se trouvent les PSD de choc calculées pour un
point d’essai correspondant a un tremblement fort. L’axe des ordonnées donne les amplitudes des
PSD adimensionnées et ’axe des abscisses présente les valeurs en fréquence adimensionnées. Pour
I’adimensionnement de ces courbes la longueur de référence utilisée a été la corde aérodynamique
moyenne de ’aile.

PSDgq = (3.5)
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{(c¢) PSD de pression dans la zone du choc pour ua cas

de tremblement fort

Fia. 3.33: Superposition des PSD en utilisant l'adimensionnement classique en fréquence et en
amplitude

11 peut &tre ohservé sur cette figure que le contenu fréquentiel des PSD est différent entre les trois
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F1G. 3.34: Superposition des PSD en utilisant comme nouvelle longueur de référence celle définie
par Lee (Lee, 2001)

sections en envergure. Le choc oscille ainsi suivant sa position en envergure a des fréquences diffé-
rentes. La longueur de référence ne permet donc pas d’uniformiser les fréquences du choc des trois
sections, il est par conséquent nécessaire de trouver un autre paramétre de référence plus adapté &
cette étude afin de pouvoir plus facilement modéliser les phénoménes en envergure.

Les diverses analyses réalisées par Lee ont montré qu’un autre parameétre de référence pouvait
&tre utilisé pour adimensionner les PSD en fréquence et en amplitude. Ce paramétre, défini comme
la distance entre le bord de fuite et le choc, i.e Lyes = (6—Zcpoc), permettrait ainsi de déterminer de
maniére plus ou moins précise la fréquence d’oscillation du choc pour le cas d'un profil 2D, L’étude
réalisée sur la campagne CAT3D en reprenant cette définition de Lref définie par Tee a ainsi permis
de tracer les courbes PSD présentés sur la figure 3.34.

Cette figure montre les PSD de choc tracées pour les mémes points d’essais que ceux de la figure
3.33 avec le nouveau paramétre d’adimensionnement. Ainsi ce nouvel adimensionnement permet
de retrouver approximativement une fréquence d’oscillation du choc indépendamment de la section
étudide. 11 est par conséquent possible de recentrer & peu prés les fréquences d’oscillations de choc
des PSD des trois sections en envergure. Cependant un léger décalage subsiste entre les bosses fré-
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quentielles de chaque PSD, indiquant peut-étre 'existence d’un deuxiéme parameétre influengant ces
fréquences d’escillations du choc. Ktant donné que le mouvement du choc est aussi fortement condi-
tionné par sa pasition en envergure, un nouvel adimensionnement prenant en compte la position du
choc en envergure a donc &té proposé afin de pallier ce léger décalage en fréquence entre les PSD.
Cet adimensionnement défini de maniére empirique permet ainsi de tenir compte de la composante
transverse de ce phénoméne.

La figure 3.35 montre les PSD de choc tracées pour les méme points d’essais que ceux des figures
3.33 et 3.34 avec la prise en compte d’une nouvelle longueur de référence pour ’adimensionnement
des fréquences et des P5D de pression prenant cette fois-ci en compte le positionnement en envergure
de 'onde. La nouvelle longueur de référence utilisée est définie comme :

Lref = (C - $choc)% (36)
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F1G. 3.35: Superposition des PSD en utilisant comme nouvelle longueur de référence celle définit
dans 1'équation (3.6)

Ce nouvel adimensionnement, défini suite & I’analyse des données soufflerie, permet de trés bien
recentrer les bosses en fréquence des PSD de choc entre les trois sections en envergure. Ce résultat
a été vérifié sur tous les points d’essais de la campagne CAT3D permettant donc de valider cet
adimensionnement de maniere fiable sur cette campagne. Une validation a aussi été tentée sur les
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trois autres campagnes d’essais, toutefois, I'instrumentation au niveau du choc n’étant pas suffisa-
ment raffinée pour les autres géométrie, il a été plus difficile de conclure quant & la pertinence et
la fiabilité de ce nouvel adimensionnement. Il est & noter que ce nouvel adimensionnement a &t
proposé de maniére empirique et qu’aucune explication physique permettant de justifier la présence
du terme y/b dans la définition de cette nouvelle longueur de référence n’a pu étre donnée.

En ce qui concerne 1’'é¢tude de la zone décollée, la figure 3.36 montre les différents spectres PSD
de pression calculés pour un cas de forte interaction onde de choc/couche limite & Uintérieur de
celle-ci. En bleu en pointillé se trouvent les PSD de chaque capteur calculées dans la section interne,
en bleu avec des croix se trouvent les PSD calculées dans la section centrale et en bleu avec des
cercles se trouvent les PSD calculées dans la section externe. En ordonnée, les valeurs des PSD sont
données, en abscisse les valeurs des fréquences sont présentées.
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Fic. 3.36: PSD de pression dans la région du décollement le long de la corde (section interne :
premiére ligne, section centrale : deuxiéme ligne et section externe : troisiéme ligne)

L’étude des PSD a montré que l'évolution des amplitudes était relativement progressive sur
chaque section. Le contenu fréquentiel quant & lui est invariant le long de la corde sauf pour les
capteurs situés dans la zone proche du bord de fuite qui voient apparaitre une importante aug-
mentation des niveaux d’énergies sur toute la bande de fréquence principalement causée par le fort
décollement présent sur cette réglon. Du point de vue maodélisation, cette évolution d’amplitude des
PSD pourra é&tre interpolée un peu & l'image de ce qui a été fait pour les cas de tremblement HTP
et intrados voilure (Havas, 2010).

L’étude du comportement des PSD de pression & lintérieur de la zone décollée en envergure a
aussi été réalisée. La figure 3.37 montre ainsi les PSD calculées & partir des capteurs situés le long
de Venvergure & x/c=75%. Sur cette figure on remarque la présence d'une évolution progressive des
PSD le long de 'envergure méme si le signal n’est pas toujours trés similaire entre les capteurs
les plus éloignés. Du point de vue modélisation, une interpolation des PSD semble donc aussi étre
suffisante pour recréer ces signaux de P3SD de pression le long de cet axe.
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Fia. 3.37: PSD de pression dans la région du déccllement le long de I'envergure

Etude de la cohérence L’étude des cohérences permet non seulement d’avoir une information
sur le lien entre les différents signaux de pression mesurés par chaque capteur mais aussi d’avoir une
information sur la direction de propagation des instationnarités dans un écoulement. I’¢tude de ce
paramétre s'avére donc importante pour toute compréhension de phénoménes surtout & I'intérieur
de 1a zone décollée.

La figure 3.38 montre trois contours de cohérence obtenus & partir des capteurs situés sur une
méme section en corde. A gauche se trouvent les cohérences tracées pour la section interne, au centre
les cohérences pour la section centrale et & droite les cohérences pour la section externe. Le capteur
de référence pris pour chacun de ces contours a été, pour le contour situé & gauche de cette figure,
le capteur situé sur le choc de la section interne, pour le contour situé au centre de cette figure, le
capteur situé sur le choc de la section centrale et pour le contour situé & droite de cette figure, le
capteur situé sur le choc de la section externe. L’axe des abscisses donne la position des capteurs
le long de la corde en z/c et 'axe des ordonnées donne les valeurs en fréquence. Les valeurs des
cohérences sont représentées en couleur (valeurs fluctuant entre 0 et 1).
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Fiac. 3.38: Contours de cohérences suivant les trois sections longitudinales

Les capteurs de pression présentent en corde des cohérences élevées sur une bande de fréquence
bien définie. I'n effet, pour des fréquences de 'ordre du dixiéme de Strouhal, les cohérences entre
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les capteurs pour chacune de ces sections restent trés élevées, atieignant des valeurs de 'ordre de
0,8 a 1. Cependant, cette figure montre aussi que les fréquences ne sont pas les mémes d’une section
a Pautre, comme remarqué lors de I’étude des PSD de pression. La fréquence du phénomeéne semble
varier en fonction de la position de la section en envergure. La section externe présente ainsi des
phénoménes 4 des fréquences plus faibles que celles des sections plus internes. Un autre point inté-
ressant de ’étude est celui de I'évolution fréquentielle des cohérences le long de la corde. En effet,
Iétude des cohérences sur la section externe montre qu’a une fréquence adimensionnée égale 4 0,3
par exemple, il y a tout d’abord entre x/c=30% et x/c=45% la présence de fortes cohérences, puis
entre x/c=50% et x/c=55%, une diminution de ces cohérences puis entre x/c=55% et x/c=100%
une nouvelle augmentation des valeurs des cohérences. Ce comportement reste pour le moment in-
expliqué dans la mesure ot il est difficile de justifier comment des instationnarités issues du choc
peuvent disparaitre puis ré-aparaitre sur une méme section en corde. Toujours est-il, ce contour
semble étre un exemple clair du caractére 3D des instationnarités sur I'extrados voilure et de la
complexité de ce phénoméne. Une étude CFD fiable pourrait ainsi aider & mieux comprendre ce
qui se passe sur cette partie de la voilure. Les autres sections quant & elles, ne présentent aucune
variation en fréquence le long de la corde. Ce phénoméne semble donc étre largement influencé par
le décollement. Ainsi, plus la taille de décollement sera, faibie et plus 'information se propagera de
maniére homogéne 4 une fréquence bien définie.

Concernant la direction de propagation des instationnarités, Despré a montré que les instation-
narités sur D'extrados voilure avaient tendance & se propager de lintérieur vers 'extérieur de la
voilure. Cette &tude avait été réalisée & partir des spectres de choc et des spectres des capteurs en
bord de fuite. Cependant, I’étude ne permettait pas de dire si les spectres ayant un contenu fréquen-
tiel similaire présentaient effectivement un lien entre eux ou pas. Afin de compléter étude réalisée
par Despré, une étude des cohérences a donc été réalisée entre le choc et le bord de fuite de 'aile.
La figure 3.39 montre ainsi trois contours de cohérence tracés i partir de capteurs situés sur les
mémes sections en corde. A gauche se trouve le contour de cohérence obtenu a partir des capteurs
de la section externe (bande jaune), au centre le contour de cohérence obtenu & partir des capteurs
de la section centrale (bande verte} et & droite le contour de cohérence obtenu a partir de capteurs
de la section interne (bande rouge). Le capteur de référence pour cette étude a été le capteur situé
sur le choc dans la section externe (croix rouge sur la figure). L’axe des abscisses donne la position
des capteurs en x/c et I’axe des ordonnées les valeurs en fréquences. Les valeurs des cohérences sont
représentées en couleur (valeurs comprises entre 0 et 1).

Les contours de cohérence au centre de cetie figure montrent qu'il existe bien un lien entre le
choc de la section externe et le bord de fuite de la section centrale. En effet, les valeurs des cohé-
rences g'élévent & 0,5 entre ces deux sections. Par ailleurs, le contour situé & droite montre qu’il
n’existe aucun lien entre le choc de la section externe et le bord de fuite de la section interne. Ce
mangue de lien peut slirement &tre attribué i la distance entre ces deux sections, trop importante
pour pouvoir disposer de valeurs importantes.

La figure 3.40 montre trois autres contours de cohérence calculés & partir des capteurs de chaqgue
section, avec cette fois-cl pour capteur de référence, le capteur situé sur le choe dans la section
centrale. A gauche se trouve le contour de cohérence obtenu & partir des capteurs de la section
externe, au centre le contour de cohérence obtenu & partir des capteurs de la section centrale et &
droite le contour de cohérence obtenu & partir de capteurs de la section interne. L’axe des abscisses
donne la position des capteurs en x/c et 1'axe des ordonnées les valeurs en fréquence en Strouhal.
Les valeurs des cohérences sont représentées en couleur (valeurs comprises entre 0 et 1),

Les contours de cohérence montrent qu’il existe aussi sur cette figure un lien entre le choc situé
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Fia. 3.39: Contours de cohérence suivant les trois sections longitudinales avec pour référence le
capteur situé sur la section externe de P'aile au niveau du choc (croix rouge)

sur la section centrale et le bord de fuite de la section interne. En revanche, aucun lien apparait
entre le choc de la section centrale et le bord de fuite de la section externe. Ces contours semblent
donc bien indiquer que la propagation des instationnarités se fait suivant une direction privilégiée,
confirmant ainsi les conclusions de Despré.

La figure 3.41 montre les contours de cohérence calculés & partir de capteurs situés sur les mémes
sections en corde avec cette fois-ci comme capteur de référence le capteur situé sur le choc dans la
section interne. A gauche se trouve le contour de cohérence obtenu a partir des capteurs de la section
externe, au centre se trouve le contour de cohérence obtenu & partir des capteurs de la section cen-
trale et 4 droite se trouve le contour de cohérence obtenu a partir de capteurs de la section interne.
L’axe des abscisses donne la position des capteurs en x/c et 'axe des ordonnées donne les valeurs en
fréquence. Les amplitudes de cohérence sont représentées en couleur (valeurs comprises entre 1 et 0).

Les contours de cohérences montrent qu’il n’existe quasiment aucun lien entre le choc de la
section interne et le bord de fuite des autres sections. Ceci confirme ainsi que les instationnarités
ne se propagent que des zones internes vers les zanes externes. Concernant I'étude des capteurs en
envergure, celle-ci n’a pas apporté plus d’information concernant la propagation de ces instation-
narités. La figure 3.42 montre les contours de cohérence calculés 4 partir de capteurs situés le long
de l'envergure dans la zone du bord de fuite (bande jaune}. Pour le contour de cohérence situé a
gauche le capteur de référence a été celui situé dans le choc de la section externe (croix rouge), pour
le contour de cohérence situé au centre le capteur de référence a été celui situé dans le choc de la
section centrale (croix verte) et pour le contours de cohérence situé a droite le capteur de référence a
été celui situé dans le choc de la section interne (croix bleue). L'axe des abscisses donne la position
des capteurs en x/c et ’axe des ordonnées donne les valeurs en fréquence. Les valeurs des cohérences
sont représentées en couleur (valeurs fluctuant entre 0 et 1).

Le contour de cohérence a gauche de la figure 3.42 montre des cohérences relativerent élevées
sur les sections centrale et externe par rapport aux valeurs des cohérences de la section interne.
Pour le cas du contour de cohérences situé au centre, les cohérences ne sont élevées qu’au niveau
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Fra. 3.40: Contours de cohérence suivant les trois sections longitudinales avec pour référence le
capteur situé sur la section centrale de ’aile au niveau du choc (croix rouge)
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Fia. 3.41: Contours de cohérence suivant les trois sections longitudinales avec pour référence le
capteur situé sur la section interne de l'aile au niveau du choc (croix rouge)
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Fia. 3.42: Contours de cohérence suivant la section en envergure avec pour référence le capteur
situés sur le choc de chaque section

de la section centrale et s’étendent légérement sur la section plus interne. Pour le cas du contour de
cohérence situé & droite, ancune valeur élevée n’est observée entre les capteurs situés le long de cet axe
transverse. Nous pouvons denc observer que pour un méme cas de décollement, les instationnarités
issues du bord de fuite des sections les plus internes semblent avoir tendance & montrer un lien
plus important vers les régions les plus externes de l'aile, confirmant ainsi I’hypothése avancée par
Despré sur la direction de propagation des instationnarités entre le choc et le bord de fuite.

Etude de la phase L’&tude des déphasages dans la région du choc est relativermnent complexe
dans la. mesure oil il est nécessaire de disposer d’une instrumentation trés fine en corde et en enver-
gure sur cette région afin de hien pouvoir comprendre Pévolution et la direction de propagation des
instationnarités. C’est la raison pour laquelle I'étude n’a été réalisée qu’a partir des données de la
campagne CAT3D.

La figure 3.43 montre en rouge les déphasages de trois capteurs situés dans la zone du choc
pour une section donnée en corde et en bleu les cohérences associées. Ces cohérences permettent de
cibler les plages de fréquences exploitahles pour 'analyse des phases entre les différents capteurs de
pression. Le capteur de référence se situe 4 x/c=32% et correspond au capteur situé sur le choc de
cette section. Les déphasages observés sont presque nuls entre le capteur de référence et les capteurs
etudiés sur la plage de fréquence considérée (nombre de Strouhal allant de 0 & 0,6). Les capteurs
dans cette région semblent donc étre en phase sur toute cette région du choc, ce qui en soit est tout
4 fait logique dans la mesure ot les capteurs sont trés proches les uns des autres.

En ce qui concerne les déphasages en envergure dans la région du choc, la figure 3.44 montre
en rouge les déphasages obtenus entre les capteurs situés dans la zone du choc pour trois sections
différentes (y/b=46%, v/b=60% et y/b=73%). Le capteur de référence a été choisi & y/b=73%
correspondant au capteur situé sur le choc de la section externe. On ohserve sur cette figure que les
déphasages entre les capteurs de chaque section ne suivent pas une tendance bien définie, les valeurs
prises entre le capteur de référence et les capteurs étudiés fluctuent de maniére assez arbitraires.
Aucune information ne peut donc &tre tirée de cette étude du fait que les sections étudiées sont trop
distantes les unes des autres, ne permettant pas de comprendre I’évolution des instationnarités en
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F1G. 3.43: Cohérence {en bleu) et déphasage (en rouge) entre différents couples de capteurs dans la
zone du choc et dans la direction de la corde pour un cas de tremblement extrados voilure
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F1G. 3.44: Cohérence (en bleu) et déphasage (en rouge) entre différents couples de capteurs dans la
zone du choc et dans la direction de 'envergure pour un cas de tremblement extrados voilure

En ce qui concerne la zone décollée, le calcul du déphasage en corde et en envergure est moins
contraignant que celui réalisé dans la zone du choc du fait que la zone décollée est globalement
bien mieux instrumentée que celle du choc. Des informations intéressantes sur la propagation des
instationnarités peuvent donc étre obtenues suivant la corde et 'envergure.

La figure 3.45 présente en rouge les déphasages entre différents couples de capteurs d'une méme
section en corde calculés de proche en proche pour un cas de tremblement fort. En bleu sont tracées
les cohérences pour ces mémes couples de capteurs. La figure se lit de gauche a droite et de haut vers
le bas. L’axe des abscisses donne les valeurs en fréquence, 'axe des ordonnées en bleu les valeurs
des cohérences et 'axe des ordonnées en rouge les valeurs de déphasages.

Cette figure montre que pour des capteurs situés dans une zone proche du bord de fuite, des
déphasages linéaires avec une pente négative peuvent étre observés traduisant ainsi la présence d’'une
propagation d’instationnarités dans le sens de l'écoulement. En revanche, les couples de capteurs
situés dans une zone proche du choc ne montrent pas tout & fait la méme tendance. En effet, ’étude
des phases entre les capteurs de pression instationnaire montre qu'’il existe une inversion de pente
de phase pour certains couples de capteurs voire méme la présence de pentes de signes opposés,
rendant ainsi difficile la définition d'une direction de propagation et d’une vitesse de propagation le
long de la corde. Le déphasage des capteurs & x/c=40% et x/¢—=36% montre que pour des nombres
de Strouhal inférieurs a 0,5 la pente est négative alors que pour des nombres de Strouhal supérieurs
4 cette valeur, la pente est nulle voire positive. Une autre étude réalisée sur un cas présentant un
faible tremblement avait aussi montré la présence d'une inversion de pente plus marquée suivant le
couple de capteur étudié. Cette derniére étude montrait d’ailleurs que les instationnarités se propa-
geaient vers I'aval (en direction du bord de fuite) lorsque I’écoulement était décollé et vers I’amont
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F1G. 3.45: Cohérence (en bleu) et déphasage (en rouge) entre différents couples de capteurs dans la
direction de la corde pour un cas de tremblement extrados voilure

(en direction du choc) lorsque celui-ci était non décollé. Il est important de noter que cette inversion
de pente a été remarquée sur toutes les sections des points d'essais présentant une zone non décollée
et une zone décollée. Un phénoméne similaire avait aussi été observé par Lee (Lee et Tang, 1989)
pour des cas d’écoulements 2D sur un profil supercritique. En effet, Tee avait remarqué que les
phases pouvaient changer de pente suivant la nature de ’écoulement. Alnsi, en absence de décolle-
ment, 'information semblait remonter vers le bord d’attaque alors qu’en présence de décollement
I'information pouvait descendre vers le bord de fuite. La pente de la phase ne sembiait donc pas uni-
quement dépendre de la distance entre les capteurs mais aussi de la fréquences des instationnarités
et du décollement. Lee avait aussi remarqué pour certains cas de tremblement 2D que les déphasages
entre deux capteurs pouvaient présenter des nonlinéarités le long de la corde avec la présence de
plateaux de phase entre les capteurs proches du choc. Aucune explication n’avait pu &tre fournie
pour justifier ce phénoméne. Ce phénoméne a aussi été observé pour des cas de tremblement 3D.

Une explication de cette inversion de pente en 3D peut néanmoins se trouver grice & la théorie
de Lee. Pour rappel, la théorie de Lee suppose la présence de deux types d'instationnarités dans un
écoulemnent & l'extrados voilure :

e L’instationnarité liée & la présence d’une onde acoustique se propageant du bord de fuite vers
le bord d’attaque.
e [’instationnarité liée & la présence du choc se propageant vers le bhord de fuite.

Lorsque I'écouiement n'est pas décolld, seule 'onde acoustique est source d’instationnarités dans
I’écoulement, influengant les mesures des capteurs de pression instationnaire et donc leurs dépha-
sages. Ces capteurs ne voient donc que la présence d’instationnarités se propageant vers le bord
d’attaque. Lorsque I'écoulement est décollé, la direction de propagation des instationnarités est
contraire tout simplement parce que 1’énergie présente au niveau de la zone en amont du choc, déja
excitée par les instationnarités du choc, serait suffisamment significative pour masquer 'effet Hé a
la propagation de 'onde acoustique. Les capteurs de pression instationnaire semblent donc inca-
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pables de détecter I'énergie propre & I'onde acoustique et ne volent donc que les instaticnnarités du
décollement et du choc se dirigeant vers ’aval. Une synthése concernant la propagaticn des instation-
narités a l'intérieur d'une couche limite décollée sur une section donnée est réalisée sur la figure 3.46.

4= uUnsteadiness propagation direction

I Shock wave

——% Shock wave direction

F1a. 3.46: Directions de propagation des instationnarités sur une section de 'extrados d'une aile

Afin de justifier 'hypotheése avancée dans le paragraphe précédent, une étude a &té réalisée sur
deux signaux se propageant a partir de deux points distincts en directions opposées. Le déphasage
a par la suite été calculé entre ces deux points afin de regarder 'impact de I'amplitude et de la
fréquence caractéristique de ces signaux sur le déphasage du signal global (signal contenant les
deux signaux initiaux) capté par ces points de référence. La figure 3.47 présente ainsi trois graphes
contenant chacune trois courbes. Le premier graphe, en haut, est un graphe de PSD dans lequel est
fracée en rouge la PSD d’un signal dit « haute fréquence », en vert la PSD d’un signal dit « basse
fréquence » et en bleu la PSD du signal contenant les deux signaux précédents. Le second graphe
contient les cohérences calculés 4 partir des points de référence pour chacun de ces signaux et le
troisiéme graphe contient les déphasages pour le méme couple de points calculés & partir des mémes
signaux. Cette étude réalisée & partir de signaux basse et haute fréquence a été effectuée de maniére
& se rapprocher le plus de la physique du tremblement extrados voilure. Ceci peut d’ailleurs bien
g’observer sur le graphe des PSD dans lequel on peut voir la présence d’une bosse plutdt localisée
basse fréquence (courbe verte), représentatif de ce qui se passe au niveau du choc et d'un signal
large bande (courbe rouge), représentative de ’onde acoustique issue du bord de fuite et se pro-
pageant vers 'amont. Pour rappel, il a été mentionnée précédemment que les instationnarités liées
au choc étaient des instationnarités plutét basse fréquence (Roos et Riddle, 1977) alors que celles
liges & 'onde acoustique étaient plutdt large bande avec un contenu plus important & des fréquences
élevées (Brooks et al., 1989). En ce qui concerne le graphe des cohérences, une courbe similaire a
ce qui a été vu & lextrados voilure en condition de tremblement dans la zone décollée peut é&tre
observée {courbe bleue), avec notamment la présence d'une bosse présente en basse fréquence. En
terme de déphasage il peut &tre observé que la courbe bleue du troisiéme graphe, correspondant
au déphasage entre les deux points contenant les signaux basses et hautes fréquences, subit une
inversion de pente. Cette inversion de pente, due & la propagation des signaux basses et hautes
fréquences en directions opposées montre que la phase globale du signal peut étre fortement affec-
tée lorsque divers signaux se superposent et que ces signaux ne se propagent pas nécessairement
dans la méme direction. Lorsqu’on regarde sur ce méme graphe les courbes verte ou rouge, on voit
bien que le déphasage entre ces deux points pour chacun de ces signaux est bien défini, avec une
pente linérairement dépendante de la fréquence & +2n prés. Cette étude permet ainsi d’apporter
un argument supplémentaire sur l'existence d'une boucle aéroacoustique sur I’extrados voilure et
permet donc de justifier aussi les différences observées entre les capteurs de ’extrados voilure et
ceux étudiés précédemment sur 'HTP, 'intrados voilure ou I’APF.
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F1G. 3.47: Calcul du déphasage entre deux signaux se propageant en direction opposée

L'¢tude des déphasages en envergure a aussi montré existence d’une propagation transverse
des instationnarités. En effet, la figure 3.48 montre en rouge les déphasages calculés a partir des
capteurs de pression installés & iso z/c le long de I'envergure. Sur cette figure, le capteur de référence
choisi a été le capteur situé sur la région la plus externe de Paile, dans la zone décollée car c’est la
zone ol apparaissent les plus fortes instationnarités. La figure se lit de droite & gauche et de bas en
haut. Sur cette figure on peut voir ’existence d'une propagation des instationnarités en direction
de la zone externe de la voilure. En effet, les pentes de déphasage étant positives, le capteur externe
semble &tre le capteur recevant I'information provenant des sections internes. Les instationnarités
se propagent donc des sections internes vers les sections externes. Cependant, cette observation se
faisant 4 iso x/c il est possible que ce constat ne soit quune conséquence d’'un probléme de projec-
tion entre les vitesses de convections des capteurs étudiés. Pour cela une étude a iso x est nécessaire
afin de pouvoir bien établir la nature transverse de ['écoulement.
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I'1G. 3.48: Cohérence (en bleu) et déphasage (en rouge) entre différents couples de capteurs situés
le long de I'axe transverse pour un cas de tremblement extrados voilure
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Sur la figure 3.49, une étude a été réalisée en utilisant comme capteur de référence, le capteur
situé & y/b=78% et & x=0,71m. Celui-ci a été comparé & des capteurs située & y/b=73% avec un x
variant entre 0,65m et 0,74m. L’objectif de cette étude étant de regarder pour deux sections proches
en envergure les déphasages entre les capteurs. La pente des déphasages observés sur cette figure
confirme bien ce qui a été vu sur la figure précédente. Ainsi on a bien l'existence d'une propagation
d’instationnarités en envergure avec la présence d'une pente positive. Ce résultat a été confirmé
pour tous les peints d’essat étudiés de la campagne CAT3D. De méme, il a été observé a l'issue de
I’étude de plusieurs points d’essais que la composante transverse des vitesses de propagation pour
les cas ou cette grandeur peut étre calculé est égale a 0,4V,,. Cette valeur pourra ainsi &tre utilisée
lors de la modélisation des vitesses de propagation suivant 'envergure de la voilure.
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F1G. 3.49: Cohérence (en bleu) et déphasage {(en rouge) entre différents couples de capteurs dans la
zone du décollement et dans la direction de I'envergure pour un cas de tremblement extrados voilure

FEn conclusion de cette étude sur les déphasages nous pouvons dire qu’a Uintérieur de la zone du
choc, il est trés difficile de réellement tirer des informations sur la propagation des instationnarités
dans la mesure o il 8’agit d'une région trés fine et pas nécessairement hien instrumentée en enver-
gure. Toujours est-il, 'étude de cette région aura permis de tirer les premiéres esquisses pour une
modélisation des phases entre les capteurs de pression instationnaire. En ce qui concerne la zone
aval au choc, il a été observé que la direction de propagation des instationnarités fluctuait suivant la
nature de 'écoulement. Ainsi lorsque I'écoulement n’est pas décollé les instationnarités semblent se
propager vers 'amont et lorsque 'écoulement est décollé les instationnarités semblent se diriger vers
I’aval. De méme, une étude en envergure & permis de détecter 'existence de propagations transverses
d’instationnarités de Pintérieur vers 'extérieur de i’aile.
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Chapitre 4

Etude du tremblement & partir de
méthodes empiriques

Les méthodes développées pour la caractérisation de ces instationnarités sont diverses. Parmi
ces méthodes se trouvent d™une part :

4.1

Les méthodes purement empiriques, qui se basent sur les données mesurées lors d’essais en
soufflerie. Ces méthodes font principalement appel 4 des coefficients globaux pour déterminer
la limite d’apparition du tremblement. Ces méthodes, bien qu’efficaces, présentent néanmoins
quelques désavantages du fait qu’elles ont un domaine d’application relativement restreint
et qu'elles engendrent des cofits non négligeables, i.e. cofts liés & Uinstrumentation, & la
fabrication de la maquette, aux ressources informatiques nécessaires pour 'acquisition des
données etc...

Les méthodes « semi-empiriques », qui présentent ’avantage d’étre moins cofiteuses et d’avoir
un domaine d’application bien plus large. 1I reste néanmoins trés difficile de développer une
méthode semi-empirigue permettant de détecter les instabilités dans un écoulement, plus
particuliérement pour un cas 3D, car trés peu d’études (expérimentales et numériques) ont
été réalisées, Hmitant ainsi les possibilités de modélisation. Nous présenterons dans cette partie
une synthése des différentes méthodes existantes de nos jours permettant la caractérisation
des instationnarités présentes sur la partie extrados de la voilure.

Meéthodes basées sur des mesures stationnaires

Dans cette partie, nous allons tout d’abord nous concentrer sur les méthodes basées sur des
données expérimentales. Ces méthodes font principalement appel a des coefficients globaux dont la
nature peut étre stationnaire ou instationnaire.

4.1.1 Méthode des cassures

Il existe principalement quatre coefficients globaux stationnaires permettant de détecter via cette
méthode les non-linéarités dans un écoulement autour d’une aile :

Coefficient de portance
Coefficient de tangage
Coefficient de roulis
Coeflicient d’effort axial
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Cette méthode développée par Pearcey (Pearcey, 1958; Pearcey et Holder, 1962) se base sur
I'étude des courbes observées sur la figure 4.1. Ainsi selon Pearcey, 1a détection du début du tremble-
ment et son évolution peuvent se déterminer & partir de la premidre cassure, qui marque apparition
des non-linéarités. La deuxiéme cassure montre quant & elle la présence d'un tremblement modére.,
Le début d™un tremblement fort est marqué par Vapparition d'une troisiéme cassure. La méthode
des cassures peut aussi s’appliquer sur certains coefficients locaux tels que le coefficient de pression
au niveat du bord de fuite. Pour ce coefficient c’est la divergence par rapport & la partie linéaire
qui marque Papparition d’instabilités.

La méthode de Pearcey permet aussi d’estimer les efforts lids au tremblement qui s’appliquent
sur la voilure. Le AC) obtenu entre la partie linéaire de la courbe et sa partie non linéaire {cf. figure
4.1, en bas a gauche) est considéré comme proportionnel aux efforts instationnaires aérodynamiques
générés par le décollement. Ce dernier constat ne marche bien évidemment que pour le cas d’un
décollement de bord de fuite. Pour un décollement de bord d’attague cette hypothése ne s'applique
plus.
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F1@. 4.1: Définition des cassures pour la modélisation du tremblement (John, 1974)

La méthode des cassures est une méthode un peu trop optimiste. En effet, les études de Ray et
Taylor (Ray et Taylor, 1970) réalisées sur différents cas-tests ont montré 'existence d'une grande
incertitude par rapport a 'apparition des non-lingarités dans un écoulement. Cette incertitude a
d’ailleurs été associée a l'incapacité de cette méthode & détecter les compensations en portance
apparaissant sur certaines parties de 'aile,
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4.1.2 Meéthode basée sur les accélérations

La méthode basée sur les accélérations est une méthode qui a été développée par Bore (Bore,
1962}. Dans cette méthode, Bore se base sur les courbes de C'z(a) pour détecter le début des non-
linéarités. I] ¢'intéresse ainsi & la mesure de Vaccélération subie par ’aile via un coefficient B dont
la formule est présentée ci-dessous :

g5
B=KCpg W (4.1)
Dans cette formule, Cg = AC,, W est le poids de I'avion, S 'aire de P'aile, ¢ la pression

dynamique et K une constante de proportionnalité, dont la valeur est égale 4 1 pour les cas étudiés
par Bore. Les critéres de tremblement tirés de cette formule ont été les suivants :

Valeur de B Avion

B =10y Apparition de non-linéarités
B =40,2¢g Tremblement léger
B = 10,6g Tremblement modéré
B=41,0g Tremblement fort

TaAB. 4.1: Critére d’accélération défini par Bore (Bore, 1962)

La méthode de Bore ne prend pas en compte les effets de la structure (amortisserment ou élas-
ticité) dans son modéle. Le calcul du coefficient B se fait sur la base d'une structure rigide. Il
est néanmoins possible de prendre en compte les effets aéroélastiques en modifiant la valeur de la
constante K.

4.1.3 Meéthode basée sur la divergence de la pression au bord de fuite

Une premiére version de cette méthode a été développée par Husk et a par la suite &té reprise
par Bore (Bore, 1972). Bore a ainsi permis de généraliser avec sa méthode le calcul du coefficient
de tremblement C'p dont expression est la suivante :

i
C
Cp = f ACrrsS dn (4.2)
0

, ot ACp 7R est le coefficient de pression sur le bord de fuite, ¢ la corde du profil, ¢ la corde aéro-
dynamique moyenne et 7 la position adimensionnée en envergure.

Cette méthode utilise, aprés calcul du coefficient Cg, la formule de la relation (4.1) Uintensité
de tremblement B. On quantifie ainsi le niveau de trembiement par les mémes valeurs seuils de B
définies par Bore (cf. tableau 4.1).

4.2 Méthodes basées sur des mesures instationnaires

4.2.1 Meéthode basée sur les charges instationnaires

Plusieurs méthodes basées sur 'analyse des charges instationnaires ont été utilisées pour prévoir
le tremblement. Une des méthodes existantes est celle de Monnerie (Monnerie et Charpin, 1973)
dans laquelle le tremblement est déterminé moyennant I’étude de la courbe g(a), ot ¢ représente les
charges surfaciques et « 'angle d’incidence. Une autre méthode visant & mesurer les vibrations au
niveau du siége pilote est aussi utilisée actuellement. Ainsi lorsque 'amplitude de vibration dépasse
la valeur de 0,2g, on dit qu’il y a apparition de tremblement (cf. figure 4.2).
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Hmite opdrationnelie vz siige piote (g)
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Fiq. 4.2: Détection du tremblement via la vibration de siége pilote

4.2.2 Meéthode basée sur le coefficient de tremblement

Cette méthode, proposée par Mabey (Mabey, 1971, 1988), se base sur des mesures de charges de
flexion instationnaire réalisées au niveau de 'emplanture de 1'aile. Mabey définit ainsi son coefficient
Cp par .

2
Cpla) = lffml (4.3)
q
, avec ¢ la charge instationnaire & 'emplanture de aile et ¢ la pression dynamique. Mahey définit
aussi une constante notée C'gg utilisée pour la calibration des données. Cette constante est relige
aux instationnarités de la soufflerie via 'expression :

Cpo = Cpla = 0°) = K+/nF(n) (4.4)

, avec nF(n) définie comme la force excitatrice et K une fonction de transfert représentant le
comportement dynamique de la structure de l'aile pour le mode fondamental. K varie ainsi en
fonction du modéle, de la masse, de la rigidité et de "amortissement de la structure. Mabey suppose
que la valeitr de K est indépendante du nombre de Mach. La mesure de la charge ingtationnaire de
flexion est réalisée via le coefficient O (cf. figure 4.3) :

1 1
Chla) = }(WCB(a) et Cpy=Chla=10°)= ECBD = v/ nF(n) (4.5)
Ainsi, & partir de cette expression, il devient plus simple de relier le coefficient C5 = 0 a

Papparition du décollement via Pexpression :

Ch(@) = \/Chla)? — nF(n) (4.6)

La validité de cette méthode a été corroberée & partir d’un certain nombre de tests effectués sur
divers modéles d’avions. Les résultats obtenus sont présentés sur le tableau suivant :

Avion de combat Avion de transport
ch=0 Apparition de non-linéarités L =0 Apparition de non-linéarités
L = 0,004 Tremblement léger % =0,006 Pénétration maximale dans
C% = 0,008 Tremblement modéré la zone de tremblement
% = 0,016 Tremblement fort

TaB. 4.2: Critére de tremblement pour un avion de combat (A gauche) et un avion de transport (a
droite) (Bore, 1962)

De faibles différences ont été constatées entre les résultats donnés par le modéle de Mabey et les
essais en vol. Ceci n’est toutefois pas le cas pour des nombres de Mach supérieurs 4 0,8. En effet,
les régultats se gont avérés moins probants pour des nombres de Mach élevés. Aucune explication
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wa été fournie par Mabey.
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FiG. 4.3: Définition des coefficients de tremblement (Mabey, 1971)

Dans le méme ordre d’idée, un autre coefficient visant & déterminer apparition d’instationna-
rités a été proposé par Lee (Lee et Tang, 1989). Ce coefficient, noté Cy, permet de calculer les
fluctuations des efforts normaux. L’avantage principal est qu’il permet d’estimer le début d’insta-
tionnarité de maniére un peu plus précise que le coefficient C'p et moins génante (pas de capteur de
pression instationnaire sur la partie aval du profil).

Une autre méthode basée sur ce coefficient Cp est celle définie par Redeker et Proksch (Redeker
et Proksch, 1976} qui ont principalement cherché & prévoir le tremblement léger pour une aile
tridimensionnelle via un coefficient de tremblement noté Cg; :

1 Cs
Cpi= [ —(n—n)dn (4.7)

T ¢
, avec T la corde aérodynamique moyenne, C's la longueur du décollement en corde, 7, la position
relative de Pemplanture et » la position de la surface décollée. Il a ainsi été constaté que lorsgue le

coefficient Cy; est égal & 0,1, la structure entre en tremblement léger.

L’étude de ce coefficient a été par la suite reprise par Ho et Chow (Ho et Chow, 2000). Ils ont
constaté, pour un profil en présence d'un volet, que le résultat donné par le modéle de Redeker n’est
pas tout & fait exact du fait que ce modéle ne prend pas en compte 'étendue 3D du décollement. Ilg
définissent ainsi dans leur étude un nouveau coefficient C’;,, prenant en compte le volume du bulbe
de décollement :

0,2C e
C’-ZWWL—ILWavecC=/—a —n)d 4.8
B = T e =) (n — ) dn (4.8)
avec ¢y et ¢ deux coefficients pour intégrer 'influence du nombre de Mach et C), le coefficient de
tremblement de Proksch qui prend en compte la surface du décollement C, sur une section de Paile
{cette surface prend en compte la taille du décollement suivant la direction verticale). Cette nouvelle

méthode g'est avérée plus exacte pour I'étude du comportement des ailes avec un fort décollement.

4.2.3 Meéthodes basées sur les pressions instationnaires

Cette partie présente le processus complet de modélisation du tremblement basé sur des données
de pression instationnaire.
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4.2.3.1 Processus de modélisation du tremblement sur avion

La modeélisation du tremblement dans cefte partie se base sur des méthodes semi-empiriques
visant 4 prévoir la réponse dynamique de la structure avion pendant le vol. La figure 4.4 présente
un schéma de 1a méthodologie utilisée pour ia prévision du tremblement. '

AERODYNAMIQUE ||  STRUCTURE

Ly -
Détermination du champ des Suctuations
de pression dans I"éconlement
instationnaire. basée sur des
Données Essals en Soufflerie

Modélisation de I"effort aérodynamique
instationnairedu tremblement F oy

Modélisation

Struciurate
(méthode élément fini.
distribution de masse}

Vibrations
struciurates

} [ DL\ pour aéredynantigue induite ]

parle nouvemens Fg

[ Tremblement j

F1G. 4.4: Schéma de la méthode de prévision des charges du tremblement sur un avion en vol (Havas,
2010)

Deux phénoménes sont pris en compte dans la modélisation du tremblement : les charges aéro-
dynamiques instationnaires générées par I’instabilité de Pécoulement naturel (décollement de 1’écou-
lement, vibration de P'onde de choc etc...) et les charges aérodynamiques créées par le mouvement
de la structure elle-méme. Pour permettre la création d’'un modéle, deux hypothéses simplificatrices
sont nécessaires :

e Les forces aérodynamiques induites par le mouvement de la structure ne sont pas affectées
par la présence du décollement.

e L’excitation aérodynamique initiale (décollement de ’écoulement, onde de choc, etc...) n'est
pas affectée par les mouvements de la structure.

Ces hypothéses peuvent se résumer dans I’équation d’aéroélasticité suivante, si 'on se limite aux
déplacements verticaux :

[M]Z -+ IC]Z + [K]Z - Fae‘roinduite(zy Z} + Fezci(t) (49)

ol [M] est la matrice de masse, [C] la. matrice d’amortissement, [K] la matrice de rigidité, Fueroinduite
le terme de couplage fluide/structure et Feze; les charges instationnaires créées par Paérodynamique
naturelle de I'écoulement.

En faisant passer le terme de Foeroinduite(2, £) de lautre c6té de I'équation on arrive & Péquation
d’aéroélasticité suivante :

M)z +[C2+ [K')2 = Fzei(t) (4.10)

olt [C'] et [K'] représentent les variables structurales du vent contenant le terme Fierinduite(2; 2)-
Dans la méthode de prévision du tremblement, F...i{t) est calculée a 1'aide d’un processus de mo-
délisation semi-empirique et est utilisée comme paramétre d’entrée pour prévoir les efforts présents
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sur la structure de 'avion réel. La modélisation semi-empirique de Fiy;(t) est principalement basée
sur les campagnes d’essais en soufflerie. Ces efforts sont ensuite transposés 4 1'échelle de Pavion en
vol via la méthodologie d’Owen (Owen, 1958) avant d’étre utilisés pour des calculs structures (voir
section 1.2.6).

En ce gui concerne la modélisation de la structure, celle-ci est décrite de maniére succincte afin
de donner au lecteur un apergu global de la méthodologie utilisée. Pour plus de détail concernant
les différentes méthodologies existantes, se référer aux travaux de Soumillon (Soumillon, 2002) ou
une description exhaustive des différentes méthodes a été réalisée.

La modélisation de la structure passe avant tout par la prise en compte de Vinteraction de la
structure avec le vent. Ainsi, pour prendre en compte ce couplage existant entre le fluide et la struc-
ture, un modéle d’état est utilisé. Les étapes décrites par la suite permettent ainsi de comprendre
la maniére dont le modéle d’&tat est défini.

Afin de déterminer les matrices [C'] et [K'], une linéarisation de I'effort induit en fonction des
déformations et des vitesses de déformation de la structure est nécessaire. Celle-ci est obtenue en

travaillant dans la base modale de la structure et en passant I'équation (4.9) dans le domaine de
Laplace :

[N}PZQ(p) + [Blpa(p) + [¥la(p) = {(I)]TFaeromduite (p:pz) + [@]TFemci (p) (4.11)

avec

q(p) = fo Teletar [l - (@] (M) 6] = [@"[C][@] [V =@ K][e]  (412)

et p la variable de Laplace, [®] la matrice des vecteurs propres de la structure au sol et [ul, [3] et
(7] respectivement les matrices de masse, amortissement et raideur généralisées exprimées dans la
base modale.

Cette approche permet aussi d’écrire le terme Foppinduite S0U8 la forme suivante :

i P
Foeroinduite = §pV920FAG([ML V—JQ(p) (413)
oo

, avec FAG([M], %) la matrice des forces aérodynamiques généralisées, p la masse volumique et
Voo 1a vitesse infini amont.

Deux hypothéges sont réalisées & partir de Uexpression de la matrice FAG afin de pouvoir ré-
soudre le probléme :

e Seul le premier harmonique est conservé, i.e. on se limite A la fréquence principale du mouve-
ment de la structure

e La matrice est linéarisée en fréquence au premier ordre.

Ceci permet de mettre la matrice des FAG sous la forme de Ag + Ajjw et d’obtenir 1'équation
suivante :

[p*alp) + (18] + %PVD%AI)PQ(P) + (7] + %pVo%Ao)q(p) = [®]T Fopei(p) (4.14)
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, avec Ap et A1 deux constantes dépendantes des pulsations caractéristiques de la structure autour
de laquelle on souhaite obtenir le comportement aéroélastique de 1'avion.

En prenant en compte ces deux approximations et en repassant dans le domaine temporel, on
arrive & déterminer les matrice [C'] et [K’]. L’équation (4.14) est alors mise sous forme de modéle
d’état de la structure représenté par des matrices dépendantes des matrices [M|, [C], [K], Ao, 41
(ou de [M], [C'] et [K']). Le comportement de la structure sans vent est ainsi corrigé en prenant en
compte le couplage existant entre Vaérodynamique et la structure.

I’analyse réalisée dans le paragraphe qui va suivre porte essentiellement sur une approche de
modélisation mise au point pour modéliser la contribution purement aérodynamique sur la structure.
Aucun couplage structural n’a été décrit dans cette partie.

4.2.3.2 Modélisation sur {’'intrados voilure et sur I’empennage horizontal

La méthode basée sur des fonctions de corrélation a été développée par Soumillon (Soumillon,
2002) dans le but de modéliser les efforts aérodynamiques instationnaires présents dans un décolle-
ment & intrados voilure d’un quadrimoteur. Cette méthode a pour objectif de créer, 4 partir d’une
grille de capteurs de pression instationnaire existante, des données de pression via 'utilisation d'un
modéle mathématique afin de pallier le manque d’informations lié au faible nombre de capteurs
utilisés lors des campagnes d’essais en soufllerie. Le modéle cherche & utiliser des fonctions mathé-
matiques de types fonction de corrélation pour raffiner la grille de capteurs présents et pour prévoir
les efforts aérodynamiques instationnaires sur I'intrados de la voilure.

Ce modale dit de « corrélation » a aussi été utilisé et adapté par Havas (Havas, 2010) au trem-
blement de 'empennage horizontal via la définition de fonctions de corrélation modifiées. Havas a
ainsi cherché a défimir non seulement un nouvel adimensionnement spatial mals aussi 4 trouver des
coefficients empiriques plus adaptés permettant de mieux prévoir la valeur de 'effort aérodynamique
présent sur cette partie de Pavion.

La modélisation via les fonctions de corrélations se fait en plusieurs étapes. La figure 4.5 décrit de
maniére schématique les différentes étapes intervenant dans ce modele. Ces parties seront présentées
par la suite.

Fampiitude Amp(f}

@

Modélisation de ] l Modeélisation de fa phase ]

P(f)=amp(f) ¢! phosol

v

Re-c-c;namutlcjn du_ sfgna.'. i‘empore! via

[ Reconstitutlion du signal fréquentfel

une transiformée de Fourler Inverse
P(Y=IFFT(P(f))

v

Intégration sur la totalité de la surface
décoliée afin de calculer les efforts
aérodynamiques Instatlonnalre

FiG. 4.5: Description du modéle de corrélation développé par Soumillon
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Modélisation de 'amplitude

Les amplitudes spectrales de pression sont tout d’abord interpolées & partir des données ex-
périmentales. Pour ce faire, les capteurs de pression instationnaire de la grille initiale sont dans
un premier utilisés (points noirs dans la Figure 4.6 (a) pour appliquer la méthode d’interpola-
tion/extrapolation développée par Soumillon. Cette méthode, basée sur le calcul de rapport d’am-
plitudes de capteurs existants, permet ainsi d’obtenir des capteurs supplémentaires présentés sur la
figure 4.6 (b) sous forme de point gris. Les autres sections présentes sur la figure 4.6 (c¢) s’obtiennent
4 partir de diverses interpolations linéaires en corde et en envergure. Cette méthode de modélisation
des amplitudes permet ainsi de raffiner dans un premier ordre la grille expérimentale telle que 'on
peut le voir sur la figure 4.6 (¢). En dehors de cette grille expérimentale, on considére que Pévolution
des amplitudes est constante.

(a) Instrumentation expérimentale  (b) Instrumentation expérimentale (c) Instrumentation expérimentale
avec remplissage de la grille avec rajout de sections

F1G. 4.6: Etapes pour Uinterpolation de Pamplitude

Il est important de noter que la méthode de modélisation des amplitudes décrite dans ce para-
graphe est la méme pour le tremblement intrados voilure et pour le tremblement HTP.

Modélisation de la phase

La modélisation de la phase est I'un des autres aspects importants & prendre en compte dans
la. mesure oil ele permet de relier les différents signaux modélisés entre eux. In effet, méme si
les signaux sont supposés aléatoires, les pressions mesurées ne sont pas indépendantes les unes des
autres ; elles suivent un schéma bien défini qui doit étre pris en compte dans le modéle. Soumillon
a ainsi utilisé lors de I'étude du tremblement intrados voilure deux fonctions de corrélation pour
pouvoir relier les différents signaux de pression,'une définie pour la modélisation en corde et ’autre
pour la modélisation en envergure. Il est & noter que ces fonctions de corrélation ont été déterminées
a partir de I'analyse des différentes campagnes d’essais en soufflerie.

La figure 4.7 montre les deux fonctions de corrélations utilisées dans le modéle pour le cas du
tremblement intrados voilure. A gauche se trouve Ia fonction de corrélation utilisée pour les capteurs
situés le long de la corde et 4 droite se trouve la fonction de corrélation utilisée pour les capteurs
situés le long de l'envergure. En rouge sont tracées les valeurs modélisées et en bleu les valeurs ex-
périmentales. L’axe des ordonnées donne la valeur des corrélations et Paxe des abscisses représente
la. distance adimensionnée entre les capteurs.

La fonction de corrélation utilisée en corde est composée de deux fonctions, d’'une part d'une
fonction exponentielle décroissante prenant en compte Patténuation des fluctuations avec la distance
et d’autre part d’une fonction sinusoidale modélisant les déphasages entre les différents signaux. Les
corrélations le long de Penvergure ne prennent quant 4 elles en compte que atténuation des Huc-
tuations avec la distance, d’ot la forme exponentielle décroissante de cette fonction.
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() Coefficient de corrélation le long de la corde. En (b) Coefficient de corrélation le long de l'envergure.
rouge : modéle, en bleu : données expérimentales En rouge : modéle, en bleu : données expérimentales

Fia. 4.7: Coefficient de corrélation de la méthode Soumillon pour un cas de tremblement intrados
voilure (Havas, 2010}

Le modéle amélioré de Havas a aussi utilisé sur VHTP deux fonctions de corrélation semblables &
celle définies par Soumillon pour le calcul des déphasages entre les signaux modélisés a I'intérieur de
la zone décollée. Ainsi un changement de variable et une modification des coeflicients des fonctions
de corrélation utilisées pour 1'étude de I'intradoes voilure ont été effectués pour définir ces nouvelles
fonctions (pour plus de détail sur les fonctions mathématiques utilisées, se référer aux travaux de
Havas (Havas, 2010).

Estimation de effort

Ce paragraphe regroupe les trois derniéres étapes présentées sur la figure 4.5. Tes termes de
déphasage définis a partir de ces fonctions de corrélation sont ainsi combinés aux amplitudes de
pression modélisées pour finalement obtenir via une transformée de Fourier inverse les champs de
pression instationnaire.

Pexeilt) = TFFT(Amp(f)e?T)) (4.15)

ot Amp(f) représente les amplitudes spectrales de pression, IFI'T la transformée de Fourier inverse
et ¢(f) la phase de pression. Ce champ de pression est ensuite adapté & I’échelle de 'avion réel puis
intégré sur la zone décollée pour obtenir la valeur de leffort global sur la structure (Owen, 1958).
Comme la magquette en souffllerie est généralernent rigide, il est supposé que les amplitudes spec-
trales et les corrélations obtenues & partir des essais en soufflerie sont représentatives des conditions
aérodynamiques naturelles et peuvent donc é&tre utilisées pour une étude d’un avion en vol. Les
études de Soumillon et d’Havas ont par ailleurs montré quun nombre de douze signaux en corde et
douze autres en envergure était suffisant pour atteindre la convergence numérique de U'effort aérody-
namigue sur la structure indépendamment de la taille du décollement et de Pinstrumentation initiale.

Problémes liés a cette modélisation

Le modéle développé par Soumillon puis amélioré par Havas s’est principalement basé sur I’étude
des signaux temporels de différentes campagnes d’essais en soufflerie, sans la prise en compte de
I’évolution fréquentielle de certaing paramétres telle les déphasages ou les cohérences. Une étude sur
I’empennage horizontal a tout de méme été réalisée par Havas afin de vérifier que le modéle est bien
capable de fournir de bons résultats dans le domaine fréquentiel.
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FiG. 4.8: Comparaison des cohérences entre le modeéle de corrélation (courbe bleue) et les données
expérimentales {courbe noire) le long de la corde (Havas, 2010)

¥e=0.10 and W = 0.10 al y/b = 0.85
My - e ’

e e 0,16 and xe = 0.20 aty/b = 0.85
1 g —

xﬁ.’c =010 and xfe = 0.35 al yib = 0.85
¥ o .

'KDfC = .10 and W = B:54 aly/b = 0.85
1

x;'c =0.10and Xc = 0.75 alylb = 085
3 . i

B 8- - B - Lo - s /\r“/\
g
(3 § € -/\/\/j\’ & ¥ |
& 1 4 3 ]
el
o . a . r - g . a a
g |8 s ey & ’,///‘A ' 8 8
) — T = Mol T oo - % ]
e 2 . E-4 by o
E .?I fg- 2l é F v g 2 g 2l
, 3 '
4 K <+ a -4‘
E + %
+ 2 1 |
e w I ! . 1 ;
W o na S e W z0  fo 4w o T 3 1 e LR o W

o] - ] a0 = B b
[Ha 2 {H1) LLs

Fic. 4.9: Comparaison des phases entre le modéle de corrélation (courbe bleue) et les données
expérimentales (courbe noire) le long de la corde (Havas, 2010)

La figure 4.8 présente ainsi les résultats obtenus pour les cohérences & partir du madéle basé sur
les fonctions de corréiation. Ces résultats s’appuyent sur les données de la campagne HTP n°l. Les
cohérences entre des capteurs situés le long de 'axe longitudinal sont comparées sur cette figure.
Le capteur de référence est pris & x/c=10% et est comparé aux autres capteurs situés sur la méme
section en corde. En. bleu se trouve le modéle de corrélation et en noir les valeurs expérimentales.
L’axe des abscisses donne la valeur des fréquences et 'axe des ordonnées donne la valeur des cohé-
rEnces.

Cette figure montre 'existence d’importantes différences entre ce qui est prévu par le modéle et
ce qui est observé dans les données expérimentales. Les cohérences issues du modéle de Soumillon
sous-estiment les cohérences réelles entre les capteurs de pression instationnaire. Les mémes obser-
vations ont été réalisées sur ’étude des cohérences le long de 'envergure.

La figure 4.9 présente les résultats cbtenus pour les déphasages & partir du modele basée sur
les fonctions de corrélation. Ces résultats sont basés sur les données de la campagne HTP n°t. Le
capteur de référence est pris a x/c=10% et est comparé aux autres capteurs situés sur la méme
section en corde. En bleu se trouve le modéle de corrélation et en noirles valeurs expérimentales.
L’axe des abscisses donne la valeur des fréquences et 'axe des ordonnées la valeur des déphasages.

Dimportantes différences sont obtenues entre le modéle le long de 'axe longitudinal et les don-
nées expérimentales. En effet, les déphasages issus des données expérimentales suivent une tendance
plutét linéaire en fonction de la fréquence, ce qui n’est pas le cas du modéle qui semble fournir
un déphasage plutdt aléatoire. Les mémes constats ont été réalisés sur les déphasages suivant 'axe
transverse.
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Une autre étude sur la vitesse de propagation des instationnarités a l'intérieur du décollement
a aussl montré Pexistence dun probléme. Les résultats fournis par le modéle sont trés différents
des valeurs trouvées dans la littérature ou de celles calculées & partir des données expérimentales.
En effet, 1a littérature donne comme valeurs de vitesse de propagation adimensionnée par la vitesse
infini amont & Uintérieur d'un décollement, des valeurs comprises entre 0,4 et 0,7. Ce qui se confirme
d’ailleurs avec ’analyse des données de la campagne HTP n°1 ou la pente de déphasage nous permet
de déterminer des valeurs de vitesse de propagation adimensionnée de Pordre de 0,4 en moyenne
le long de l'axe longitudinal. Or le modéle basé sur les fonctions de corrélation ne permet pas de
calculer de maniére fiable ces vitesses de propagation 4 partir des données de Ia figure 4.9, donnant
ainsi 'impression qu’il n’existe aucune propagation entre les signaux pour ce modéle.

Le modéle basé sur les fonctions de corrélation ne semble donc pas é&tre tout & fait capable
de représenter la physique de 'écoulement pour des cas de tremblement HT'P. D'olt I'intérét de
développer, pour ce cas de tremblement, un modéle capable de représenter la physique de ce phé-
noméne, notamment en terme d’évolution des cohérences, des déphasages ainsi que de la vitesse de
propagation. Ce nouveau modéle sera présenté dans le chapitre 6.

4.2.3.3 Modélisation sur ’extrados voilure

Le modéle semi-erpirique proposé par Jiménez (Jimenez et Renard, 1997) a été établi a partir
des observations réalisées sur les données d’essal en soufflerie DYVAS. Ce modéle a principale-
ment cherché & modéliser les instationnarités présentes au niveau de l'extrados voilure pour un cas
d’interaction onde de choc/couche limite tridimensionnelle. La figure 4.10 illustre ainsi de maniére
schématique les formes des amplitudes ainsi que des déphasages qui ont été utilisées dans la modé-
lisation de ce phénoméne. Ces formes sont définies sur ce schéma pour trois points d’une section :
un point en amont du choe, un point au niveau du choc et un point en aval du choc.

4 Amp

Ligne de choc / sz}

moyenne

Turbulence naturelle
F1G. 4.10: Description du modéle proposé par Jimenez (Jimenez et Renard, 1997)

Modélisation de "amplitude

Ainsi trois types de spectres ont été envisagés lors de I’élaboration de ce modéle comme montré
sur la figure 4.10. Un spectre de pression en amont de Yonde de choc qui représente la turbulence
naturelle de 1’écoulement et qui présente un niveau constant dans la gamme des fréquences utiles, un
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gpectre par paliers qui modélise les amplitudes de pression en deux zones séparées par une transition
linéaire fonction de la fréquence et un spectre de pression de niveau moyen constant dans toute la
gamme de fréquence définies pour représenter les phénoménes en aval du choc dans le décollement.
En ¢e qui concerne le spectre au niveau du choc, le palier basse fréquence représente ce qui se passe
en pied de choc et le palier haute fréquence représente ce qui se passe dans le décollement dans
la zone du choc. Ces schémas modélisent ainsi des spectres d’amplitudes linéaires par morceaux,
ne privilégiant avcune fréquence particuliére mais formant un signal de type déterministe car ils
possédent un niveau d’énergie constant par morceaux.

Modélisation de la phase

Les spectres de phases sont quant & eux déterminés via un générateur de vecteurs aléatoires
ayant une densité de probabilité uniforme. Ces fluctuations de phases sont bien plus marquées dans
la zone décollée que dans la zone méme du choe. C'est apport de la phase aléatoire qui permet de
s’assurer d’un signal temporel final non déterministe dit pseudo-aléatoire.

Estimation de ’effort

Les termes de déphasage sont ainsi combinés aux amplitudes de pression modélisées pour fina-
lement obtenir via une transformée de Fourier inverse les champs de pression instationnaire. Ces
champs de pression peuvent & I'image de ce qui a été présenté précédemment étre intégrés sur une
surface pour obtenir une valeur d’effort global sur la structure.

Problémes liés i cette modélisation

La modélisation proposée dans cette section présente des lacunes en termes de représentativité
physique au niveau de Vextrados voilure. Ce manque de « physique » dans le modéle proposé peut
certainement étre attribué 4 des problémes de mesures lors des essais DYVAS.

Parmi les différents problémes rencontrés dans cette modélisation, se trouvent :

e Une modélisation bidimensionnelle et non tridimensionnelle : la modélisation proposée ne
semble a priori prendre en compte que des phénomenes existant le long de la corde sans néces-
sairement g’intéresser aux phénomeénes transverses. Aucune référence ne semble &re faite sur
le lien entre les sections le long de I'envergure, sur la prise en compte de structures tridimen-
sionnelles ou sur la propagation tridimensionnelie de ’écoulement. Aucune étude ne semble
avoir été réalisée sur I'évolution des fréquences de tremblement le long de 'envergure dans la
zone du choc.

e Une phase aléatoire : il a été observé, lors de différentes études réalisées en 2D et 3D, que
les déphasages le long de la surface décollée ne sont pas aléatoires mais suivent une évglution
bien définie, du moins pour certaines gammes de fréquences, avec notamment la présence
de certaines linéarités témoignant de ’existence d’une propagation d’échelles a l'intérieur de
I'écoulement. Dans la zone du choc, les déphasages ont piutdt tendance & prendre des valeurs
nulles.

e Des spectres de pression linéaires par morceaux : dans le cas d'une interaction onde de
choc/couche limite, les spectres sont loin d’avoir une forme proche de celles présentées sur
la figure 4.10. En effet, dans la zone contenant 'onde de choc, le spectre a plutét la forme
d’un triangle que d’un palier telle que définie par Jimenez dans son modéle (c.f. section 3.2.5).
En ce qui concerne les spectres au niveau de la zone décollée, le modéle ne prend pas non
plus en compte 'influence des instationnarités de la zone du choc sur la zone décollée. Comme
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cela avait également observé dans la section 3.2.5, les spectres dans la zone de décollement
se rapprochent de ceux d'un triangle que de ceux d’une constante, montrant 4 nouveau le
manque de représentativité du modeéle de Jimenez.

Ce modéle donne ainsi une premiére approche de prévision des phénoménes présents sur 'extra-
dos voilure, & partir des données issues de la campagne DYVAS. Néanmoins quelques inexactitudes
apparaissent en ce qui concerne la physique réelle de "écoulement. Le besoin d’un nouveau modéle
permettant de mieux représenter la physique de ce phénoméne est par voie de conséquence bien
justifié.



Chapitre 5

Etude du tremblement & partir de
données numériques

Ce chapitre a pour objectif de présenter les résultats des différents travaux numériques réalisés
au cours des derniéres années pour des cas de tremblement extrados voilure afin de mieux com-
prendre la maniére dont les résultats issus de ces calculs peuvent étre utilisés pour la modélisation
du tremblement extrados voilure. Aucune étude des tremblements intrados voilure, APF ou HTP,
n’a été présentée dans cette partie dans la mesure ol presqu’aucune information n’a pu é&tre retrou-
vée dans la littérature.

Parmi les différentes méthodes numériques développées pour le cas de I'extrados voilure, il y a
d’abord eu la méthode de résolution des équations d’Euler, méthode qui ne s’est pas montrée trés
prometteuse du fait de son incapacité & prévoir correcternent les effets instationnaires liés au décolle-
ment de la couche limite. Il y a aussi eu la méthode de résolution RANS (équations de Navier-Stokes
moyennées), qui a contribué via ces divers modéles de turbulence & mieux prévoir la physique de
IPécoulement. Cette derniére méthode est actuellement celle qui est largement utilisée pour 'étude
de ce phénomeéne. Toutefois, la méthode qui présente le plus grand intérét du fait de sa capacité
& bien prévoir la physique de ce genre d’écoulement est la méthode hyhride qui couple la méthode
RANS et la méthode LES (équations de Navier Stokes filtrées).

Ce chapitre se concentrera ainsi sur les différents résultats obtenus a partir des méthodes de
calculs RANS et Hybride. Ces méthodes ont, en effet, suivant les modéles de turbulence utilisés la
particularité de pouvoir modéliser P'écoulement avec une assez bonmne précision et un temps de calcul
relativement correct.

5.1 Description des cas-test

Avant d’entamer la présentation des résultats numériques, une description succincte des cas-tests
et des différentes méthodes numériques trouvés dans la littérature et utilisés dans la validation des
calculs numériques sera effectuée.

o Cas-test OATI5A

Deux types de cas-test ont été utilisés pour réaliser la validation des calculs numériques, une
étude bidimensionnelle et une étude tridimensionnelle. L’¢tude bidimensionnelie est réalisée 4 par-
tir d’'un profil OAT15A, & Meudon dans la soufHlerie transsonique 83 de ’Onera. Ce profil a été
équipé de 36 capteurs de pression instationnaire avec un temps d’acquisition de 50s et une fré-
quence d’échantillonnage de 10240Hz.
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L’objectif principal de cette étude avait été de constituer une base de données permettant de
valider des méthodes de simulation numérique stationnaire et instationnaire. Ainsi, une large variété
de configurations a été testée, avec prise en compte des déformations des parois haute et basse de
la veine d’essai équipée de parois adaptables. Les mesures réalisées ont permis d'analyser divers
paramétres 4 savoir les distributions surfaciques de pression (stationnaire et instationnaire), les gra-
dients de masse volumique, les composantes moyennes et fluctuantes du champ de vitesse.

Deux types de configuration ont été retenues pour la validation des calculs numériques réalisées :
un cas stationnaire et un cas instationnaire (Thiery, 2005).

Cas d’étude Mach Reynolds o X
Cas stationnaire 0,73  3,0-10° 2,50° 0,070
Cas mstationnaire 0,73 3,0-10% 3,50° 0,070

TAB. 5.1: Condition d’écoulement du cas-test OAT15A bidimensionnel

L’étude tridimensionnelle est réalisée & partir de ’aile OATI5A. Cette campagne a été détaillée
par Bézard (Bézard et al., 2010). Les configurations retenues pour la validation des calculs numé-
riques ont &té :

Cas d’étude Mach Reynolds o
Cas stationnaire 0,82 2,8-10° 3,50°
Cas instationnaire 0,82 2,8.10% 3,50°

TAB. 5.2: Condition d’écoulement du cas-test QATI5A tridimensionnel

o Cas-test RAE2822

Le profil RAE2822 a été étudiée en 1979 dans la soufflerie de Farnborough en Angleterre. Au
cours de cette étude, diverses configurations (nombres de Mach différents) ont été testées. Les don-
nées expérimentales recueillies figurent dans l'ouvrage Euroval {(Haase, 1993) et sont actuellement
utilisées dans la validation de calculs numériques.

I’étude de ce cas-test s’est effectuée avec une faible instrumentation. Les capteurs utilisés ont
permis de déterminer quelques grandeurs telles que les distributions de pression surfacique ainsi que
le coefficient de frottement. Les lignes de frottement ainsi que les profils des vitesses (profil dans la
direction normale & la paroi pour quelques sections du profil} ont aussi été visualisés. Cette faible
instrumentation est aussi 4 l'origine des quelques incertitudes détectées lors des essais, notamment
dans V'estimation de la zone décollée au pied du choc pour le cas n°9 (la présence d'un bulbe n’a pas
été corroboré). Les configurations utilisées pour valider les calculs numeériques ont été les suivantes :

Cas d’étude Mach Reynolds o X
Cas n°9 0,73 6,5-10° 1,54° 0,030
Casn®10 0,75 6,2-10° 2,80° 0,030

TaB. 5.3: Condition d’écoulement des cas-tests RAE2822

Les configurations présentées ci-dessus ont principalement servi & faire la validation de calculs
numériques en stationnaire. Aucun tremblement n’a été observé durant les mesures (I'onde de choc
semble &tre statique) méme pour le cas le plus décollé (cas n°10). Cette étude a été menée par Cook
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(Cook et al., 1979} et Bartels {Bartels, 1998).
e Cas-test NLR7301

Les mesures expérimentales sur le profil NLR7301 ont &té réalisées dans la soufflerie transsonique
DNW-TWG en 2 temps : les premiers essais en 1999 {avec des parois haute et basse perforées) et
les seconds essais en 2003 (avec des parois haute et basse adaptées). Pour la validation des caleuls
numériques, la configuration qui a été utilisée est la suivante :

Cas d'étude Mach Reynolds o Xir
Cas stationnaire 0,74 2,0-10% 1,10° 0,050

TaB. 5.4: Condition d’écoulement du cas-test NLR7301

Cette configuration a été étudiée par Soda (Soda, 2009) dans le cadre de la validation de modéles
numériques.

e Cas-test RA165C1

Le profil RA16SC1 a &té étudiée par Benoit {Benoit, 1986) dans la soufflerie S3Ma de 1'Onera
a Modane. Il a été équipée de 36 capteurs de pression instationnaire (dont 16 sur 'extrados) et de
78 capteurs de pression statique permettant la mesure du champ de pression autour du profil. Des
visualisations strioscopiques destinées & compléter 1’étude des fluctuations de 'onde de choc ong
aussi été filmées 4 400 images par seconde.

Lors des essais expérimentaux, de fortes oscillations auto-entretenues ont été ohservées dans
Pécoulement pour un angle d’incidence supérieur & 2,5°. L’expérience a aussi mis en évidence les
effets de la paroi de la soufHlerie ; les conditions initiales ont d’ailleurs di &tre modifiées pour valider
les résultats numériques. Ainsi incidence a dit étre réduite dans les calculs numérigues de 1° par
rapport & Vexpérience et le nombre de Mach de 0,007, Les corrections ont été calculées sur la base de
mesures de pression sur la parei de la veine en entrée de tremblement. Les effets de parois latérales
ont quant & eux été négligés car celles-ci ont été considérées comme suffisamment loin du profil pour
ne pas influencer la dynamique de 1’écoulement.

La configuration retenue pour la validation des calculs numériques ont été les suivantes :

Cas d’étude Mach Reynolds o X
Cas instationnaire 0,73  4,2-10° 4,00° 0,075

TaB. 5.5: Condition d’écoulement du cas-test RA16SC1

Ces configurations ont notamment servi & Goncalves (Goncalves et al., 2003) pour son étude des
modéles de turbulence.

e Cas-test BGK n°1
Le profil BGK (Bauer-Garabedian-Korn) n°1 est un profil supercritique qui a été étudié 4 1’ Ins-

titute for Aerospace Research (IAR) 2D High Reynolds Test Facility par Lee en 1990 (Lee, 1990).
Ce profil a été testé pour divers nombres de Mach et angles d’incidence.
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Plusieurs données ont été enregistrées 4 l'issue de cette étude expérimentale. Environ 70 capteurs
de pression stationnaire et 30 capteurs de pression instationnaire ont été utilisés pour mesurer les
distributions de pression surfacique. Une mesure des efforts stationnaires et instationnaires a aussi
été effectuée par Lee.

Dans le cadre de la validation des résultats des méthodes numériques, la configuration qui a été
reterme a é4é la guivante :

Cas d’étude Mach Reynolds o Xer
Cas stationnaire 0,71 20-109  1,39° -

TAB. 5.6: Condition d’écoulement du cas-test BGK n°1

Diverses autres configurations ont été étudiées par Lee (Lee, 1990) et par Xiao (Xiao et Tsai,
2008).

5.2 Description des méthodes de calcul

Diverses approches numériques ont été testées pour 1'étude de l'interaction onde de choc/couche
limite sur un profil. Cette partie a pour objectif de présenter de maniére succincte les différentes
approches étudiées.

5.2.1 Approche RANS/URANS

L’approche RANS utilise des équations de Navier-Stokes moyennées et des modéles de turbu-
lences pour modéliser I'écoulement d'un Auide. L’avantage de cette approche se trouve principale-
ment dans le temps de calcul, lequel est relativement court par rapport aux approches plus complexes
(DES, LES, DNS). Le principal défaut de cette approche est la forte influence du modéle de turbu-
lence sur les résultats obtenus. Parmi les différents modéles de turbulence de 'approche RANS, les
modéles utilisés sont les suivants :

Le modéle de Spalart-Allmaras Le modéle de Spalart-Allmaras est un modéle de turbulence,
développé pour des applications de type aéronautique, qui résout une seule équation de transport
pour la viscosité cinématique turbulente (Spalart et Allmaras, 1994). Ce modeéle a pour avantage
d’atre relativement simple et de donner une trés bonne prévision du décollement.

Une variante de ce modeéle qui sera utilisée par la suite est le SARC. Le modéle de Spalart-
Allmaras (SARC) & correction de courbure est un modéle qui a été développé dans le but d’améliorer
la modélisation des effets de rotation et de courbure des lignes de courant (Spalart et Shur, 1997).
La différence avec le modéle précédent est que le modéle dit « classique » ne prend pas en compte
les effets de courbure induits par des surfaces courbes telles que celle d’un profil d’aile.

Le modéle £ — w Le modéle de turbulence & — w est un modéle qui résout deux équations de
transport dans le but de modéliser les propriétés turbulentes de I’écoulement. Les variables de trans-
port modélisées sont d’une part I’énergie cinétique turbulente &, qui détermine ’échelle de vitesse et
d’autre part la dissipation spécifique w, qui détermine 1’échelle de temps. Ainsi, plusieurs variantes
existent & ce modéle k — w, entre autres le modéle & — w BSL de Menter, le modéle k — w SST de
Menter, le modéle £ — w de Kok, etc...
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Le modéle k& —w BSL de Menter a été I'une des premiéres variantes proposées par Menter du
modéle & — w. Ce modéle a la particularité de pouvoir utiliser les avantages du modéle k& — w, dans
la majeure partie de la couche limite, ainsi que d'utiliser les avantages du modéle k£ — ¢ loin des
parois. Une autre version a été par la suite proposée par Menter, le modéle SST de Menter, qui en
phis des avantages du modeéle précédent, dispose d’un limiteur de viscosité turbulente gui permet
de limiter sa valeur suivant la zone de 'écoulement dans laquelle on se trouve et de mieux prévoir
le décollement.

Le modéle k& — w de Kok est quant 4 lui un modéle de turbulence pour fequel un terme de
diffusion croisé a été rajouté dans le but de réduire la sensibilité de w aux conditions extérieures de
I’écoulement, (Kok, 2000; Dobes, 2007). Ainsi seule ’équation de dissipation w est modifiée. Le terme
de production dans ’équation de transport de & reste inchangé dans ce modéle. Le modéle k& — w
retardé de Xiao a été développé pour pallier un défaut de tous les modéles & viscosité turbulente,
a savoir de générer des contraintes de Reynolds variant trop rapidement avec les changements de
conditions de I'écoulement moyen, donnant ainsi des résultats non satisfaisants, notamment en
présence d’onde de choc et de gradient de pression adverse. Le modéle retardé a pour objectif
d’introduire un modéle de relaxation, combiné avec le modéle k£ — w, afin de pallier ce probléme. La
viscosité turbulente est aingi déterminée 4 I'aide d'une équation de transport additionnelle couplée
avec e modele k — w dit « classique ».

Autres modéles de turbulence Quatres autres modéles de turbulence ont aussi été testés pour
létude de linteraction onde de choc/couche limite sur un profil. La DRSMSSG — w appartient
4 la famille des RSM (Reynolds Stress Model) basée sur des équations de transport pour toutes
les composantes du tenseur des contraintes de Reynolds et le taux de dissipation. Les équations
de transport du RSM sont résolues pour chaque composante du tenseur de Reynolds. Le modéle
KKL est un modéle & deux équations qui a été testé sur divers types d’écoulements avec succés. 11
v a aussi le modéle KKL EARSM qui est la version EARSM (Explicit Algebraic Reynolds Stress)
du modéle précédent. La formulation EARSM a le méme réle que le limiteur dans le modale de
turbulence SST de Menter et permet ainsi de mieux prendre en compte Peffet des forts cisaillements
sur la turbulence. Finalement nous avons le modéle 571, qui est aussl un modéle & deux équations
de type k — ¢ et qui a &té développé par Shih (Shih et Lumley, 1993).

5.2.2 Approche Hybride

Une autre approche numérique présentant un grand intérét est I'approche hybride. I’approche
hybride est, en effet, une méthode qui a été développée dans le but de pallier les différents problémes
de modélisation constatés dans certains types d’écoulement avec la méthode RANS. L’approche
hybride a ainsi I'avantage d’&tre moins cotiteuse en terme de CPU qu’un calcul LES ou DNS,
en particulier dans la zone proche paroi, et d’étre bien plus "physique" que le RANS pour des
écoulements de nature complexe (la méthode RANS rencontre d’importantes difficultés & modéliser
la turbulence dans certaing écoulements). La méthode hybride cherche ainsi 4 calculer explicitement
la dynamique des structures turbulentes des écoulements décollés tout en modélisant la couche limite
attachée & 1’aide de l'approche RANS. La DES et la ZDES sont des méthodes qui se différencient
par leurs différentes approches; la DES a une approche non zonale ce qui n’est pas le cas pour la
ZDES o1 les domaines RANS et DES sont déterminés par Iutilisateur.

5.3 FEtudes basées sur des calculs stationnaires

Li¢tude basée sur les calculs stationnaires se décompose en deux parties : une étude en bidimen-
sionnel et une étude en tridimensionnel.
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5.3.1 FEtude bidimensionnelle

Modéle de turbulence Spalart-Allmaras Pour le cas d'une onde de choc stationnaire, les
études numériques réalisées par Thiery sur le profil OAT15A (Thiery, 2005; Thiery et Coustols,
2006) puis Soda sur le profil NLR7301 (Soda, 2009) ont montré que le modéle de Spalart-Allmaras
n’était pas tout 4 fait adapté 4 ce type d’écoulement. En effet, la zone d’interaction de l'onde de
choc avec la couche limite semble difficile 4 modéliser avec le modéle de Spalart-Allmaras. Clest ce
que U'on constate d’ailleurs sur la figure 5.1 (& gauche) ot l'on observe que le choc calculé se situe en
aval du choc expérimental pour le profil OAT15A. Néanmoins, on remarquera que les pressions dans
la zone avant et aprés le choc restent trés bien prévues. On observera également sur la figure 5.1 (3
_droite) la présence d'un petit bulbe de décollement au pied du choc montrant bien que le modéte
de Spalart-Allmaras ne détecte pas de phénoméne de tremblement lors de cette étude (pour rappel,
Lee (Lee, 2001) avait montré que le tremblement bidimensionnel s’amorcait lorsqu'un décollement
total apparaissait entre le choc et le bord de fuite du profil).
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I'1c. 5.1: Courbes des coefficients de pression (a gauche) et de frottement (& droite) obtenues sur le
profil OAT15A(Thiery, 2005)

D’autres études menées sur le profil NLR7301 {Soda, 2009) ont aussi montré qu’il était parfois
nécessaire, avec le modeéle de Spalart-Allmaras, de recaler I'angle d’incidence (recalage approximati-
vement de 1°) afin de réussir & bien modéliser les effets d’interactions de 'onde de choc. C’est ce que
P’on remarque sur les courbes de la figure 5.2 sur les trois figures du centre ou interaction de ’onde
avec la couche limite est bien représentée. Sur cette méme figure nous pouvons aussi remarquer gue
les résultats subissent une influence du maillage utilisé, surtout lorsqu’on se focalise sur les graphes
de la troisiéme colonne de cette figure. Trois maillages ont en effet été utilisés dans cette étude;
pour les trois cas les distributions de pression sont exactement les mémes.

Une variante du modéle de Spalart-Allmaras, le Spalart-Allmaras a Correction de Courbure
(SARC), a aussi été testée par Thiery sur le profil OAT15A. Ainsi, ce modéle de turbulence fournit
des résultats un peu meilleurs que ceux du modéle dit «classique » de Spalart-Allmaras, ce qui est
aussi prévisible du fait que le modéle dit « classique » ne prend pas en compte les effets de courbure
induits par le profil d’aile {cf. Figure 5.1). Le SARC arrive donc & mieux préveir la position de
londe de choc ainsi qu’a mieux modéliser la zone de décollement. Thiery {Thiery, 2005) explique
que cela est di principalement au terme de correction de courbure qui permet de générer une
viscosité turbulente plus faible que pour le modéle SA classique, induisant une position du choc et
un décollement localisés plus en amont.

Modéles de turbulence k& —w Une premiére étude réalisée par la NASA (Bardina et al., 1997)
sur le modéle k£ —w de Wilcox a permis de mettre en évidence la difficulté du modéle & modéliser la
zone d’interaction onde de choc/couche limite pour des cas fortement décollés. En effet, les courbes
de coefficient de pression pariétale Cp obtenues sur le profil RAE2822 sont assez mal représentées
dans la zone du choc et la position de 'onde de choc se situe trop en aval. Des résultats similaires ont
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Fia. 5.2: Courbes Cp pour trois maillages différents (Soda, 2009} obtenues sur le profil NLR7301

aussi été obtenus avec d’autres variantes du modeéle k—w; le k —w « retardé » de Xiao étudié pour
un profil supercritique BGK n°1. Ainsi, malgré les quelques modifications apportées, les travaux
menés par Xiao sur son modéle de turbulence n'ont pas permis d’obtenir de meilleures courbes de
Cp surtout au niveau de la zone d’interaction (Xiao et al., 2003; Xiao et Tsai, 2006). Il en est de
méme pour le modéle k —w de Kok. Avec ce dernier modéle, une légére amélioration des courbes de
Cp a pu étre constatée, notamment par rapport au modéle de Wilcox ; néanmoins cette amélioration
ne s’avére pas probante non plus. La variante k& — w BSL développée par Menter n’a rien apporté
de plus (Menter, 1992), la zone d’interaction de l'onde de choc avec la couche limite est aussi mal
modélisée, d’ailleurs e décollement se situe un peu trop en aval, da & la surestimation du terme de
viscosité turbulente qui dissipe les instabilités présentes dans 1'écoulement (Thiery, 2005; Thiery et
Coustols, 2006).

En ce qui concerne le modéle de turbulence & —w SST de Menter, il est I'une des seules variantes
du modéle k — w & pouvoir prévoir de maniére exacte les distributions de pressions surfaciques
ainsi que la position du choc sur un profil pour le cas stationnaire. Les études menées au DLR
(Eisfeld, 2005) sur le profil RAE2822 ont montré que le modéle k — w SST de Menter donnait de
trés bons résultats; les courbes de Cp ainsi que la position du choc goni trés bien prévues et cela
pour des cas présentant aussi un faible décollement. Ainsi les courbes de distribution de pression
et des coeflicients de {rottement pour les méthodes utilisant le modéle de turbulence SST sont trés
bien représentées. En présence d'un fort décollement ces méthodes donnent de trés bons résultats

et la position du choc reste bien prévue.

Autres modéles de turbulence Une étude sur d’autres modéles de turbulence "moins popu-
laires" & deux équations a aussi été réalisée pour le cas stationnaire (Bézard et al., 2009). Les modéles
testés ont été le KKL, KKL EARSM et le SZL. La figure 5.3 montre les quelques résultats obtenus
pour ces modeéles de turbulence sur le profil supercritique QOAT15A. On constate que pour ces quatre
modeles la prévision des courbes de pression stationnaire n’est pas trés satisfaisante, notamment
dans la zone d’interaction de onde avec la couche limite; le positionnement de l'onde de choc se
situe trop en aval par rapport aux données expérimentales. Cependant ces modéles arrivent 4 bien

montrer Papparition d’'un bulbe dans la zone proche de l'interaction onde de choc/couche limite,
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I’existence d’un bulbe étant caractéristique de cette interaction.
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F1G. 5.3: Courbes Cj (3 gauche) et de frottement (4 droite) obtenues sur le profil OAT15A (Thiery,
2005)

5.3.2 FEtude tridimensionnelle

Modéle de turbulence Spalart-Allmaras Les calculs stationnaires réalisés sur I’alle OATIT5A
avec le modéle de Spalart-Allmaras « classique » n'ont pas donné des résultats trés satisfaisants (Bé-
zard et al., 2009). On constate, en effet, sur la figure 5.4 que les distributions de pression surfacique
dans la zone du choc sont mal modélisées, surtout au niveau de la région interne de la voilure o le
choc se situe trop en aval par rapport aux données expérimentales. Nonobstant, les distributions de
pression dans les zones situées avant et aprés le choc restent trés bien modélisées.

\ s [¥/b=0.5]

| i | ¥b=08]

- [ ] Expa.
I | SA
il (-} Wiicox
&0 = 5 )

Fia. 5.4: Distributions de pression surfaciques du modéles Spalart-Allmaras pour quatre sections
en envergure différentes de 'aile OAT15A en écoulement tridimensionnel (Bézard et al., 2009)

Une étude réalisée sur les lignes de frottement obtenues avec le modéle de Spalart-Allmmaras a
montré que ces lignes ont une topologie similaire 4 celle observée en soufflerie (figure 5.5). En effet,
on voit la présence d’un décollement massif qui augmente au fur et & mesure que ’on s’éloigne du
fuselage et qui disparait par la suite & l'extrémité de voilure. Ces lignes de frottement montrent
aussi la présence d’un décollement de coin & la jonction voilure/fusefage, absent dans les données
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d’essal.

F1a. 5.5: Lignes de frottement obtenues sur l'aile OAT15A : Spalart-Allmaras (& gauche) et expé-
rimentales (3 droite) (Bézard et al., 2009)

Ces premiers résultats stationnaires obtenus avec le modéle de Spalart-Allmaras permettent
donc de voir que ce modeéle présente des difficultés & modéliser la zone d’interaction de 'onde de
choc avec la couche limite. Ce modéle permet, néanmoins, de bien estimer, de maniére quantitative
et non qualitative, la zone décollée de ’écoulement zinsi que les distributions de pression dans les
zones avant et aprés le choc.

Modéle de turbulence k—w 1étude en stationnaire du modéle k—w de Wilcox sur I’aile OATI5A
ne donne pas des résultats satisfaisants. En effet, les résultats ont montré une sous-estimation des
distributions de pression en aval du choc et une surestimation des pressions dans la zone du choc,
surestimation principalement due & la mauvaise prévision de la position du choc localisée trop en
aval (Bézard et al., 2009). Ce modéle présente donc quelques difficultés & bien modéliser 'interaction
dans la zone du choc ainsi qu’a modéliser le décollerment au niveau du bord de fuite.

En ce qui concerne les lignes de frottement pariétal, il a été constaté que la topologie de la zone
décollée abtenue avec le modéle k& — w de Wilcox est globalement similaire & celle observée dans les
mesures (cf. figure 5.6). Quelques différences ont, toutefois, été remarquées & savoir, la déviation
moins importante des lignes de frottement modélisées (corroborant les constatations faites sur les
courbes de distributions de pression) et un recollement moins important sur I’extrémité de la voilure.
Nous remarquerons finalement que ce modéle ne prévoit pas de décollement de coin au niveau de la
jonction fuselage/voilure, ce qui est tout & fait en accord avec les observations expérimentales.

F1G. 5.6: Lignes de frottement obtenus sur 1'aile OAT15A : k —w de Wilcox (& gauche) et observés
(& droite) (Bézard et al., 2009)

L'étude du modéle k — w SST de Menter a donné de trés bons résultats sur le méme cas-test
que précédemment. Plusieurs analyses ont d’ailleurs été réalisées avec le modéle SST "standard" de
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Menter et trois de ses « varianfes » la SST1, la SST2 el la SST3 qui ne difféerent que par la valeur
du limiteur de la viscosité turbulente.

Ainsi, Brunet et Bézard (Bézard et al., 2009) ont montré que la convergence en Cx et Cz est
atteinte pour les modéles SST "standard", SST1 et SST2 (les modéles SST1 et SST2 se com-
portant presque de maniére identique). Ceci n'est pas le cas du modele SST3 on une variation
quasi-périodique du coefficient de portance a pu &tre observée, supposant ainsi la présence d’insta-
tionmarités dans ’écoulement.

Fn ce qui concerne les distributions de pression présentées sur la figure 5.7, nous constatons,
comme dans le cas 2D, que les modeéles k -~ w SST de Menter (SST1 et SST2) donnent une assez
bonne répartition de pression pour les quatre sections en envergure. La position de 'onde de choc
semble d'ailleurs trés bien prévue par ces deux modéles. Une étude menée par Bézard montre des
résultats similaires pour le modéle k —w SST "standard". Cela n’est, par contre, pas le cas pour le
modele S5T3 qui estime trés mal les distributions de pression du fait de ses problémes de convergence.
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Fia. 5.7: Distributions de pression surfaciques des modéles de Spalart-Allmaras, &£ —w SSTIL, SS5T2,
SST3 pour quatre sections en envergure différentes de l'aile OAT15A (Bézard et al., 2009)

Nous voyons donc que le modéle & — w SST de Menter fournit, en stationnaire, d’excellents
résultats, avec toutefois des résultats qui dépendent du Hmiteur de viscosité turbulente utilisé dans
le modéle. Ce modeéle reste ainsi I'un des meilleurs modéles pour prévoir, en stationnaire, I’étendue
de la zone décollge ainsi que la position de 'onde de choc.

Autres modéles de turbulence Pour I'4tude en stationnaire, le modéle de turbulence KKL ne
fournit pas des résultats trés satisfaisants sur Vaile OAT15A (Bézard et al., 2009). En effet, on re-
margue sur la figure 5.8 que le modéle KKL "standard" donne une mauvaise distribution de pression
surfacique, avec une zone trés mal modélisée au niveau de l'interaction onde de choc/couche limite.
On observe ainsi que la position de l'onde n’est pas correctement prévue et que la distribution de
pression au niveau du bord de fuite est largement sous-estimée.

Le modeéle KKL EARSM fournit, quani & lui, des résultats similaires & ceux du modéle KKIL
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F1G. 5.8: Distributions de pression surfacique des modéles KKL "standard" et KKL EARSM suivant
trois sections différentes en envergure de I'aile OAT15A (Bézard et al., 2009)

"standard". On remarque ainsi sur la figure 5.8 une légére dégradation au niveau des distributions
de pression avec ce modéle, notamment dans la zone d’interaction. Le choc est moins bien modélisé
par rapport au modéle de turbulence KKL, avec une recompression moins intense. La taille de 1a
zone en aval du choc reste quant 4 elle sous-estimée. Ainsi, les améliorations apportées par ce modéale
ne sont pas suffisantes pour modéliser correctement les phénomeénes présents dans cet écoulement.

En ce qui concerne les lignes de frottement, Bézard (Bézard et al., 2009) a remarqué que les deux
modeles prévoient un faible décollement, avec une légére différence au niveau de la zone externe de
la voilure ot la variante EARSM montre un recollement de la couche limite, recollement absent dans
les résultats du modele "standard". De méme, il a été constaté la présence d’un fort décollement de
coin au niveau de la jonction voilure/fuselage, non présent sur les essais.

L’étude réalisée avec le modéle DRSM 555G — w Menter a donné des résultats trés décevants
{cf. figure 5.8). La position du choc est trop reculée par rapport & expérience et le frottement 4
la paroi est largement sous-estimé dans la zone supersonique. Ceci est un probléme récurrent de ce
modéle qui a déja été constaté dans d’autres applications.

Conclusion de I'étude en stationnaire De nombreux résultats de calculs numériques station-
naires ont été présentés dans cette partie pour le cas du tremblement extrados voilure. Ainsi, étude
réalisée avec le modéle de Spalart-Allmaras a montré que celui-ci avait des difficultés & prévoir la
taille de la zone décollée sur 'extrados d’une aile. Fn effet, ce modéle semble nécessiter parfois un
recalage de l'angle d’incidence dans les calculs 2D pour mieux prévoir les distributions surfaciques
de pression. Il a aussi été observé lors de I'étude en 3D que la modélisation de interaction onde
de choc/couche limite en stationnaire était perfectible. Les distributions de pression dans la zone
d’interaction ainsi que la position du choc ne sont ainsi pas bien modélisées. La topologie de la
surface décollée reste néanmoins bien estimée.

Le modéle de k& —w de Wilcox est quant & lui le moins adapté & 'étude des écoulements hautes
vitesses présentant un fort décollement. Des variantes de ce modéle comme le modéle de Kok, de
Xiao ou de Menter (BSL), ne permettent d’ailleurs pas d’améliorer significativement ces résultats.
De méme, étude en 3D a montré que ce modéle était inadéquat. Brunet (Bézard et al., 2009)
constate lors de son étude que ce modéle présente des difficultés & estimer les pressions dans la
zone d’'interaction ainsi que la position du choc sur laile. La topologie de la surface décollée n’est
d’ailleurs pas similaire 4 celle observée sur la, maquette.

En ce qui concerne le modéle k — w SST de Menter, il est celui qui donne le meilleur résultat
pour I'étude d’an profil en régime stationnaire ; les distributions de pression et la position du choc

N

sont trés bien reproduites. Il est de méme l'un des seuls modéles & pouvoir fournir de trés bons
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résultats en 3D. Ainsi, il a été constaté que le modéle "standard" donne une trés bonne répartition
de pression au niveau de la surface de l'aile, une bonne estimation de la pesition du choc ainsi gu’un
bon décollement dans la zone proche du berd de fuite. Il en est de méme pour les variantes SST1 et
SST2. Néanmoins, il a été constaté que la variante SST3 avait des difficultés & fournir des résultats
avec une bonne convergence. Les résultats issus de ces modéles peuvent donc &tre utilisés pour dé-
terminer la position du chec sur Uextrades d'un profil et pour prévoir la maniére dont doivent &tre
placés les capteurs de pression instationnaire lors d’une campagne d’essai en soufferie.

Le KKL, en stationnaire ne donne quant a lui pas de bons résultats.Fn effet, 1a position de ’onde
de choc ainsi que la taille des décollements ne sont pas bien modélisées. Le modéle DRSMSSG —w
a, comumne le modéle KK, donné de mauvais résultats dans 'ensemble.

Ces résultats ont globalement montré que les modéles avaient tous des difficultés & prévoir
correctement ce phénomene, en particulier pour des cas présentant un fort décollement. A cet égard,
Brunet affirme que la méthode RANS est de maniere générale inadaptée & ce type d’étude.

5.4 HKEtudes basées sur des calculs instationnaires

L’&tude basée sur les calculs instationnaires se décompose en deux parties : une étude en bidi-
mensionnel et une étude en tridimensionnel.

5.4.1 Ftude bidimensionnelle

Modéle de turbulence Spalart-Allmaras Pour I'é¢tude en instationmaire, il a é& montré sur
le profil OAT15A que le modéle de Spalart-Allmaras "classique" a certaines difficultés & modéliser
le tremblement. Les simulations réalisées sur un profil OATI5A pour deux types de maillage dis-
tincts ont ainsi montré que la prise en compte des effets de parois est indispensable pour 'amorgage
des fluctuations des coefficients Cz et Cx (Thiery, 2005). C’est ce que l'on observe d’ailleurs sur
la figure 5.9 ou les calculs lancés sur un maillage 2D avec une configuration "inf" (maillage sans
parois) ne présentent aucun signe d’instationnarité, ce qui n’est pas le cas pour un maillage 2D en
configuration "conf" (maillage avec parois). En revanche, une étude faite sur un maillage 2.5D en
configuration "inf" présente des instationnarités, cependant 1'étude sur ce cas n’a pas été poursuivie,
son intérét étant trés limité par rapport au cofit CPU. En ce qui concerne les résultats fournis par
le modele SARC, aucun résultat réaliste n’a pu étre obtenu (Thiery, 2005; Thiery et Coustols, 2006).
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Fi1a. 5.9: Courbes de €, pour deux configurations différentes en fonction du temps obtenues sur le
profil OAT15A {Thiery, 2005)

La répartition de pression moyenne obtenue avec le maillage 2D en configuration "conf" pour
le modéle classique de SA est présentée sur la figure 5.10. On constate pour ce cas d’étude que la
distribution surfacique moyennée de pression différe de la distribution expérimentale. Ainsi la région
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F1a. 5.10: Courbes de C, (& gauche), de fluctuations de pression RMS (au centre) et de spectres de
pression (& droite) obtenues sur le profil OAT15A {Thiery, 2005)
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Fic. 5.11: Courbes d’évolution C, et C, pour le modele & — w Wilcox (& gauche) et &k —w SST (&
droite) obtenues sur le profil OAT15A (Bézard et al., 2009)

située entre 40% et 60% en corde est mal modélisée, cette région correspond & la zone d’interaction
onde de choc/couche limite. On remarque par contre que les fluctuations de pressions RMS pour
le modéle de Spalart-Allmaras (SA) sont relativement bien représentées; on arrive bien & voir la
position du choc située légérement en aval par rapport au choc expérimental. En ce qui concerne le
spectre de pression, celui-cl est pour la plupart des fréquences sous-estimé (cf. figure 5.10).

Plus généralement, il a été observé avec I'utilisation du modéle de SA en URANS que cette
méthode ne pouvait estimer correctement la zone décollée sur le profil. En effet, cette zone était
plutdt sous-estimeée et il était parfois nécessaire, comme dans le cas stationnaire, de faire un recalage
de Tangle afin d’aboutir & un meilleur résultas.

Modéles de turbulence £ —«w Pour le cas d’étude en instationnaire, aucune instationnarité n’a
été obtenue avec les modeéles de turbulence k — w de Wilcox et & — w SST. En effet, les travaux
de Goncalves (Goncalves et al., 2003) et Bézard (Bézard et al., 2009) sur les profils OAT15A et
RA165CT ont montré que les courbes Cz et Ox atteignalent une valeur asymptotique aprés un cer-
tain nombre d’itérations en 2D et 2.5D (cf. figure 5.11). Pour le modéle & — w SST de Menter, cela
semble d’autant plus surprenant du fait que cela est contraire & ce que Thiery (Thiery, 2005) avait
obtenu. Une explication proposée par Bézard est que 'amélicration du solveur utilisé avait siirement
corrigé certains bugs dans l'implantation de ce modéle.

Le modéle & — w "retardé » de Xiac fournit quant & lui des résultats instationnaires. Les co-
efficients Cz et Cx oscillent de maniére presque périodique mais avec des fréquences d’oscillations
bien inférieures a celles mesurées par Lee (Lee, 1990, 2001) (erreur relative de 36%). Les courbes
de pression moyennée sont par ailleurs bien estimées. Une particularité de ce modéle, constatée par
Xiao, est qu’il met en évidence la présence d'une onde acoustique se déplacant vers 'amont. Le
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a=3° o =4° o =>5°
Modele freq (Hz) AC, freq (HIz) AC, freq {Hz) AC,
Expérience 88 0,11 100 0,308 Probablement Stationnaire
k —w (Wilcox) - - - - - -
k— w(Kok) - - 94.6 0,26 95,6 0,48

Tam. 5.7 Comparaison des fréquences et amplitudes du coefficient de portance

modéle semble ainsi confirmer le mécanisme proposé par Lee.

Le modéle de turbulence de Kok fournit des résultats pour le profil RA165CL peu probants.
FEn effet, suivant certaines configurations ce modeéle arrive (ou non) & capter des instationnarités
dans ’écoulement. Les résultats proposés par ce modéle ne sont donc pas pour l'instant fiables (cf.
tableau 5.7).

Autres modéles de turbulence Aucun résultat réaliste, pour I’étude du cas instationnaire, n’a
pu &tre obtenu pour les modéles de turbulence K KT, EARSM W.J; les résultats présentés seront
donc ceux des modéles KK L et SZL.

La figure 5.12 présente les courbes de distributions de pression surfacique moyennée obtenues
pour les deux modeles KK L et SZL. On constate tout d’abord que pour un maillage en configura-
tion "inf", les deux modéles surestiment les pressions surfaciques dans la zone d’interaction onde de
choc/couche limite. Ceci n’est pas le cas pour un maillage en configuration "conf" ot les répartitions
de pressions sont mieux modélisées.
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F1G. 5.12: Comparaison des courbes C, entre maillage & configuration"inf" (4 gauche) et maillage
& configuration "conf" {& droite) sur le profil OAT15A (Thiery, 2005)

Le tableau 5.8 compare les fréquences de tremblement données par ces modéles de turbulence
avec la fréquence obtenue expérimentalement. On remarque ainsi lorsqu’on compare les fréquences
de tremblement estimées par les modéles, que celles-ci se rapprochent plus de 'expérience en confi-
guration "conf" qu’en configuration "inf". Ceci montre a nouveau l'intérét de la prise en compte des
effets des parois.

En ce qui concerne les fluctuations de pressions RMS, les constatations sont les mémes (Thiery
et Coustols, 2006). Nous pouvons donc voir que les fluctuations de pressicn RMS en configuration
« conf » (figure 5.13, & droite) sont bien plus proches des données expérimentales que les fluctuations
fournies par le maillage 2D en configuration « inf » (figure 5.13, & gauche).
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Approche freq (Hz)
Expérience 69
Approche "2D inf" KKL 71
Approche "2D conf" KKL 68
Approche "2D inf" SZL 79

Approche "2D conf" SZL 76

TAB. 5.8 Fréquences obtenues pour deux modéles de turbulence (Goncalves et al., 2003)
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Fig. 5.13: Comparaison des pressions RMS entre maillage & configuration "inf" (3 gauche) et
maillage & configuration "conf" (4 droite) sur le profil CAT15A (Thiery, 2005)

Méthodes hybrides Une étude comparative a été réalisée par Deck (Deck, 2005), dans le cadre
d'un projet de recherche a PONERA, entre la DES et la ZDES. Ces travaux ont ainsi permis de
montrer U'intérét de 'utilisation de la ZDES par rapport a la DES dans la modélisation de l'inter-
action onde de choc/couche limite sur un profil en écoulement transsonique.

La figure 5.14 donne la répartition et les fluctuations de pression pour le profil OATISA A
Ma=0,73 et & a = 3,5°. On censtate ainsi sur cette figure que la distribution de pression sur-
facique est globalement bien prévue par les deux méthodes. Il est a noter que 'angle d’attaque
dans la méthode DES a da é&ire recalibré afin de pouvoir fournir des résultats instationnaires. On
remarque d’autre part sur cette méme figure que les fluctuations de pression RMS sont asses mal
prévues ; ainsi ces fluctuations pour la ZDES sont globalement surestimées, ce qui n’est pas le cas
pour la. DES ot celles-ci sont largement sous-estimées, surtout dang 1a zone proche du bord de fuite.
Cependant, la position du choc pour le cas de la DES reste mieux prévue que pour la ZDES.

Les travaux menés par Deck (Deck, 2005) ont montré que la DES n’est pas capable de prévoir
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F1G. 5.14: Comparaison des courbes Cy (& gauche) et RMS de pression (& droite) entre les méthodes
DES et ZDES sur le profil OAT15A(Deck, 2005}
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correctement la zone décollée en présence d'une couche limite fine, ce qui n’est visiblement pas le
cas de la ZDES qui estime bien mieux cette zone décollée. Cependant, cette zone reste surestimeée
a cause d'un maillage trop grossier qui modélise un choc normal bien plus intense que celui mesuré
expérimentalement.

En ce qui concerne le spectre des fluctuations de pression, la figure 5.15 donne les spectres
de pression obtenus avec la DES et la ZDES pour quatre abscisses différentes (x/c=0,4, x/c=0,5,
x/c=0,8, x/c=0,9). On constate ainsi que la DES sous-estime les spectres de pression (absence de
pic pour les fréquences inférieures & 100 Hz), le phénomeéne instationnaire ne semblent donc pas bien
capté par cette méthode. En revanche, la ZDES donne un spectre qui correspond bien au spectre
déterminé expérimentalement sur presque toute la bande de fréquence étudige, ce qui montre que les
instationnarités captées par cette méthode sont de nature plutdt physique. Un premier apercu de ces
résultats nous permet donc de dire que la ZDES, contrairement & la DES, est une méthode capable
de reproduire assez correctement la physique de Pécoulement pour des cas fortement décollés. Un
raffinement du maillage peut toutefois s’avérer nécessaire.
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Fia. 5.15: Comparaison des spectres de pression entre la méthode DES et ZDES pour différentes
section en corde (Deck, 2005)

En se concentrant un peu plus sur la ZDES, une étude des longueurs d’onde des instationnarités
de 'écoulement a permis de voir la présence d’ondes de nature acoustique issues du bord de fuite et
se propageant vers Ie bord d’attaque. Ainsi ces ondes acoustiques confirment la théorie de Lee dans
laquelle ce dernier explique que ces ondes font partie du mécanisme étant 4 ’origine du tremblement.
Les spectres de la méthode ZDES donne une fréquence de tremblement de 73 Hz. Cette valeur est
assez proche de la valeur déterminée expérimentalement par Lee, 69Hz.

5.4.2 TFtude tridimensionnelle

Nous présenterons, dans cette partie, les différents résultats de calculs numériques obtenus en
configuration 3D pour le cas d’une aile en écoulement transsonigue. 1 est important de souligner que
le nombre d’études réalisées pour ce genre d’écoulement 3D est trés limité du fait que ces études sont
trés couteuses en ressources informatiques et en temps. Les modeéles de turbulence ont été testés,
pour la plupart, sur divers types de maillages pour deux cas d’interaction onde de choc/couche
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limite. Ces simulations prennent en compte I'effet des parois ainsi que la déformée statique de la
voilure.

Modéle de turbulence Spalart-Allmaras En ce qui concerne les simulations numériques sur
une aile OAT15A en instationnaire, il a été constaté par Brunet (Bézard et al., 2009) que le modéle
de Spalart-Allmaras ne détecte aucune instationnarité. Ceci est d’ailleurs contraire & ce qui avait pu
étre constaté en 2D ot la prise en compte des pareis de la veine avait engendré des ingtationnarités
dans le modéle. Le modéle de Spalart-Allmaras semble done inadapté 4 une étude instationnaire du
iremblement en 3D.

Modéle de turbulence & —w Le modéle de furbulence & — w de Wilcox en instationnaire s’est
avéré inadapté pour ce genre d’écoulement. En effet, Brunet (Bézard et al., 2009) a montré sur
Iaile OATI5A que amplitude d’oscillation du coefficient de portance est trop petite pour pouvoir
gtre associée au phénomeéne de tremblement (cf. figure 5.16). Il a ainsi été conclu que la nature des
instationnarités détectées par ce modéle est de nature purement numérique et non physique.

Les résultats obtenus avec le modéle & — w SST de Menter n’ont pas été trés satisfaisants non
plus. Les solutions numériques ont montré que les madéles de turbulence SST "standard", SST1
et SST2 sont inadaptés pour une étude en instationnaire du fait de leurs incapacités a détecter les
instationnarités dans ’écoulement. C'est ce que 'on observe sur la figure 5.16, ou le coefficient de
portance obtenu avec les modéles de turbulence converge vers une valeur asymptotique.

Le modéle & — w S5T3, quant a lui, montre de fortes instabilités de Cz dans I'écoulement, ces
instationnarités pouvant étre d’ordre numérique ou physique.
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F1G. 5.16: Evolution des coefficients de portance sur I’aile OAT15A pour le medéle k& —w Wilcox (a
gauche) et Spalart-Allmaras, k —w SST1 et SST3 de Menter (& droite) (Bézard et al., 2009)

En ce concentrant maintenant sur les distributions moyennes de pression calculées avec le modéle
de turbulence SST3 {cf. figure 5.17), on remarquera que ce modéle arrive & bien les modéliser, avec
une zone supersonique trés bien estimée et une position de choc bien déterminée. Néanmoins, nous
remarquons aussi une légére surestimation des pressions au niveau du bord de fuite, présente tout
le long de envergure.

En ce qui concerne les RMS de pression, elles sont aussi globalement surestimées par rapport
aux données expérimentales, en particulier dans la zone aval (Bézard et al., 2010). Dans la zone
amont, celles-ci restent en revanche assez bien modélisées comme pour le cas des courbes de pression.
L’étude des lignes de frottement a aussi mis en évidence la présence d’un décollement de coin dans
la jonction fuselage/voilure, décollement non présent dans les essais, ce qui donne un caractére non
physique aux résultats du modéle.
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F1G. 5.17: Distributions de pression surfaciques sur I'aile OAT15A des modéles &k —w SST1 et SST3
pour quatre sections en envergure différentes (Bézard et al., 2009)

Une étude des spectres de pression et une analyse des cohérences entre les sighaux de pression
instationnaires ont aussi été réalisées par Brunet, I'objectil de cetie étude étant de déterminer
Porigine des instationnarités captées par le modéle de turbulence. Il a ainsi été observé, pour le
modéle SST3, une large surestimation des spectres de pression en basse fréquence par rapport aux
mesures (entre 400hz et 1000hz) et une importante sous-estimation en haute fréquence. De méme,
I’étude des cohérences a montré que la propagation des instabilités modélisées par le modéle S5T'3 ne
se faisait pas suivant I'envergure de l'aile, comme dans le cas expérimental, mais suivant la corde du
profil. Ces deux constats ont ainsi permis de conclure sur la nature non physique des instationnarités
déteciées.

Autres modeéles de turbulence I/étude du modéle KKT. en instationnaire ne s’est pas montrée
trés prometteuse. Les coefficients Cz et Cx convergent comme dans un calcul stationnaire, il n’y a
donc pas d'instationnarité détectée par ce modéle en 3D pour ce type d’écoulement. Aucune étude
n’s, été& poursuivie en instationnaire avec le modéle DRSM S5G — w compte tenu des trés mauvais
résultats obtenus en stationnaire.

Méthodes hybrides Les premiers résultats obtenus par Brunet et Deck (Brunet et Deck, 2008)
en ce qui concerne les distributions de pression sur l'aile OAT15A ont montré une assez bonne
cancordance avec les données expérimentales. Ainsi, sur la figure 5.18, on remarque que les distri-
butions de pression calculées avec la ZDES fournissent des golutions presque en parfait accord avec
les données expérimentales. On observe sur ces résultats d’une part la présence d’un choc trés bien
localisé avec une intensité comparable & celle des mesures et d’autre part des valeurs de pression
dans la zone décollée trés bien estimées. De méme, il a été observé que la forme moyenne de la
zone décollée modélisée par la ZDES est bien prévue. Toutefois, d’autres études menées par Bru-
net ont aussi montré que la ZDES é&tait moins précise que la méthode RANS (avec le modéle de
Spalart-Allmaras) pour des écoulements non décollés, d’ott 'importance de connaltre la nature de
I’écoulement étudié.
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F1a. 5.18: Distributions de pression sur deux sections en envergure dans la zone décollée de Daile
OAT15A. Expérience (en noir), ZDES (en rouge) et SA {en bleu) (Brunet et Deck, 2008)
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F1G. 5.19: Distribution RMS de pression pour deux sections en envergure dans la zone décollée de
Paile OAT15A. Expérience (en noir), ZDES (en rouge) (Brunet et Deck, 2008)

Les fluctuations de pressions RMS pour deux sections en envergure présentées sur la figure 5.19
confirment bien les résultats observés sur les courbes de pressions. En effet, la figure 5.19 montre
que la position du choc est bien prévue et gue les fluctuations dans la zone supersonique sont bien
représentées. Cependant, on constate que les fluctuations dans la zone localisée aprés le choc sont
largement surestimées sur I'extrémité de I'aile en envergure. L’hypothése donnée par Brunet pour
ce phénoméne a été que cela pouvait &tre di & un probléme de maillage (pas assez fin) ou & un
probléme dans le modéle.

Une étude a aussi été faite sur les spectres de pression afin de déterminer la nature des ins-
tationnarités détectées par la méthode numeérique. Nous pouvons ainsi voir sur la figure 5.20 que
les pressions modélisées pour les basses fréquences (100 Hz) sont pour les deux sections en enver-
gure fortement surestimées. Brunet affirme d’ailleurs que cette surestimation est stirement due 3
un probléme de temps de calcul, trop court pour pouvoir modéliser les pressions pour de si basses
fréquences. Toujours est-il, nous remarquerons que les spectres délivrés par la ZDES sont bien plus
proches de 'expérience que ceux obtenus avec 1'approche URANS (Bézard et al., 2010).

L’étude de cette méthode a aussi permis de corroborer le mécanisme du tremblement extracdas
proposé par Lee. En effet, on observe sur la figure 5.21 {4 gauche) l'existence d’une onde, de nature
acoustique, se propageant depuis le bord de fuite vers le bord d’attaque. La section faite le long de
Penvergure de l'aile sur la figure 5.21 (4 droite) nous permet de bien apprécier la propagation de
cette onde tout le long de l'envergure.

Conclusion de I'étude en instationnaire Tes résultats présentés dans cette partie montrent
que le phénoméne de tremblement 3D est un phénoméne extrémement difficile & modéliser par les
méthodes numériques actuelles du fait de nombreuses limitations existantes, a savoir le volume oc-
cupé par les résultats des modéles numériques, le temps de calcul trés important et le manque de
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Fia. 5.20: Spectres de pression pour deux sections d’envergure de 'aile OAT15A. Expérience (en
noir), ZDES (en bleu) (Brunet et Deck, 2008)

Fia. 5.21: Visualisation des ondes de pression pour la section y/b=60% (4 gauche) et le long de
Penvergure (a droite) autour de l'aile OAT15A (Brunet et Deck, 2008)

Tessources informatiques.

Cependant, malgré la complexité de cette étude, diverses analyses numériques ont été réalisées
dans I'objectif d’étudier les performances des méthodes numériques actuelles. Deux approches ont
d’ailleurs été privilégiées dans cette analyse, l'approche RANS et ’approche hybride.

L’étude du modéle de turbulence de Spalart-Allmaras en 2D montre que le recalage de l'angle
d’incidence permet d’améliorer Pestimation de la position moyenne du choc ainsi que les fréquences
d’oscillation. Cependant la surface décollée reste globalement scus-estimée avec ce modéle. Ce mo-
déle nécessite de méme la prise en compte des effets de paroi de la veine pour capter les instationna-
rités de 'écoulement. L’étude en 3D a, de son ¢cdté, montré que le modéle de Spalart-Allmaras n'était
pas apte & étre utilisé; en effet, il n’a pas été en mesure de détecter une quelconque instationnarité
dans ’écoulement pour des cas de fortes interaction onde de choc/couche limite.

L’étude du modale & —w de Wilcox en instationnaire a aussi montré des difficultés & représenter
la. physique du tremblement 2D et 3D du fait de son incapacité & reproduire les instationnarités
de Vécoulement. En ce qui concerne le modéle & — w SST de Menter, celui-ci ne fournit pas en
instationnaire la méme qualité de résultats que ceux obtenus en stationnaire : le modéle ne capte
aucune instationnarité inhérente 4 'écoulement, i.e. aucune fluctuation de Cz, Cx ou de Cp. L'’étude
3D en instationnaire a montré d’autre part que les modéles SS5T "standard", SSTT et SST2 étaient
incapable de modéliser, & 'instar du modéle de Spalart-Allmaras, les instationnarités présentes &
Tintérieur de ’écoulement. La variante S5T3 est la seule & pouvoir le faire. Cependant une étude
faite postérieurement a montré que ces instationnarités n’étaient malheureusement pas de nature
physique.
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Parmi les « autres modéles » étudiés, le modéle KKL en 2D est le modéle qui restitue le mieux,
en instationnaire, la fréquence du phénomeéne, malgré sa tendance 4 surestimer les fluctuations de
pression. En 3D, il n’a pas pu fournir des résultats satisfaisants. Les pressiong surfaciques ainsi que
la position du choc sont trés mal modélisées. On observe notamment la présence d'un décollement
de coin dans la jonction fuselage/voilure. L’étude en instationnaire a montré que ce modéle ne
détecte aucune instationnarité dans ’écoulement. Le modéle SZL fournit quant 4 hii des résultats
plutot nuancés en 2D au regard de Veffort de modélisation, cependant les fréquences d’oscillations de
Ponde de choc restent relativement bien prévues. Aucune étude de ce modéle n’a été retrouvée en 3D.

Il a également été constaté lors des calculs instationnaires que la prise en compte des parois
haute et basse de la souflierie provoque une augmentation des niveaux d’instationnarité. Autrement
dit, les effets de ia paroi induisent une augmentation de Yamplitude d’oscillation du choc et une aug-
mentation des intensités de décollement et de recollement. L’approche 2D} « conf » reste I'approche
Ia plus exacte pour reproduire les conditions d’essais en 2D car elle permet ainsi une comparaison
plus pertinente et une évaluation plus objective des performances des modéles.

En ce gqui concerne V'utilisation de la méthode hybride, les résultats des calculs numériques en
2D ont montré quelques avantages de cette méthode. En effet, la ZDES, par exemple, réussit a
bien capter les instationnarités de Pécoulement et & bien représenter la physique du phénoméne de
tremblement pour des cas fortement décollés. Cependant, cette méthode hybride n'a pas que des
avantages car la DES de son c6té a des difficultés & modéliser le tremblement pour des cas faible-
ment décollés ; Pamplitude de Poscillation du choc est surestimée et les Huctuations de pression sur
la partie arriére du profil sont amplifiées sous 'impact de structures formées dans le décollemnent.
Ces défauts dans la simulation du choc ont été attribués au choix des paramétres numériques et
aux schémas de résolution mais aussi & 'utiisation de la formulation DES délicate pour traiter des
écoulements faiblement décollés. L'utilisation de I’approche hybride en 3D montre que les résultats
des calculs numériques de la ZDES fournissent de trés bons résultats. Les pressions surfaciques ainsi
que la position du choc sont trés bien estimées. Tl a de méme été congtaté via étude des spectres
et des cohérences que les instabilités de I’écoulement sont correctement prévues par cette méthode.
Toutefois, diverses études restent encore & faire avec la ZDES notamment sur des maillages plus fins.

L’approche hybride permet donc de fournir de trés bons résultats avec une interaction onde de
choc/couche limite mieux modélisée. Nous remarquerons, de méme, que la ZDES est aussi capable
de détecter les instationnarités dans ’écoulement. Ceci laisse donc penser que I'approche hybride
reste pour le moment la meilleure option pour ’étude de ce phénomeéne.
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Chapitre 6

Développement d’un nouveau modéle
pour des cas de tremblement sans
interaction onde de choc/couche limite

La modélisation du tremblement se fait actuellement grice au modéle développé par Scumsillon
basé sur les fonctions de corrélation. En effet, comme il a été montré 4 la section 4.2.3.2, le modéle
de Soumillon permet de déterminer, via I’étude des corrélations entre les signaux, des efforts aérody-
namiques instationnaires dans une zone subissant de fortes fluctuations de pression. Ce modéle avait
ainsi été validé et appligué pour des cas de tremblement intrados voilure et des cas de tremblement
HTP. Des études réalisées par Havas et présentées dang la section 4.2.3.2 ont néanmoing montré
que les résultats obtenus & partir de ce modéle pour le cas du tremblement HTP n’étalent pas suf-
fisamment exacts dans le domaine fréquentiel. Le présent chapitre a pour objectif de présenter une
nouvelle méthode de modélisation basée sur des fonctions de cohérence permettant de prévoir avec
une trés bonne précision les efforts agrodynamiques instationnaires sur différentes parties de Pavion
en condition de tremblement.

6.1 Motivations

Plusieurs motivations sont 4 Porigine du développement d'un nouveau modéle pour les cas de
tremblement sur avions civils. En effet, dans la section 4.2.3.2, il a été montré que le modéle de
Soumillon présentait d'importantes difficultés & modéliser les cohérences et déphasages entre les
différents capteurs de pression instationnaire pour les cas de tremblement HTP. Ceci pouvait ainsi
engendrer d'importants problémes de représentativité du modéle en termes de calcul d’efforts aéro-
dynamiques instationnaires. Les difficultés du modéle de Soumillon qui ont poussé au développement
d’'un nouveau modéle ont été les suivantes :

e Probléme de fiabilité des données utilisées lors du développement du modéle : Comme cela
avait été mentionné dans la section 4.2.3.2, le modeéle de Soumillon a été développé & partir des
données des campagnes intrados voilure. Or ces données ont montré la présence de diverses
irrégularités au niveau des mesures de pressions instationnaires liées notamment 4 la maniére
dont les capteurs ont été installés. En effet, comme expliqué dans l'annexe B, Uinstallation
en cavité des capteurs de pression instationnaire utilisée lors des campagnes d’essais intrados
voilure engendrait divers problémes de mesure du fait de la présence d’une cavité, perturbant
ainsi non seulement les mesures des pressions en amplitude mais également les mesures en
déphasages et cohérences. L.e modéle de Soumillon étant basé sur les données intrados voilure,
ceci pourrait expliquer les différences observées lors de 'application du modéle dans la section
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4.2.3.2 sur des données des campagnes HTP, de bien meilleure qualité que celles des campagnes
intrados voilure.

e Manque de représentativité physique des phénoménes : Le modéle n’a pas été développé de
maniére 4 prendre en compte la nature convective de Pécoulement pour les cas de tremble-
ment intrados voilure et HTP. En effet, ’étude des déphasages dans la section 4.2.3.2 a montré
que dans le domaine fréquentiel aucune vraie dépendance linéaire de la phase n’était modé-
lisée par le modéle. Des vitesses de propagation étaient par conséquent difficiles 4 estimer.
Ainsi, sang une bonne modélisation du déphasage entre ces capteurs, I'estimation des efforts
agrodynamiques instationnaires risque d’étre faussée. Il en est de méme pour les cohérences.

e Erreur numérique engendrée par les multiples changements de domaine : Le modéle de Sou-
millon utilise de nombreuses transformations permettant d’aller du domaine temporel au fré-
quentiel et vice versa, générant ainsi une erreur au niveau de Pamplitude de 'effort final.

Tl est ainst nécessaire d’introduire un nouveau modéle permettant de mieux représenter la phy-
sique du phénoméne de tremblement et de mieux estimer les efforts aérodynamiques instationnaires
générés par la présence d’instationnarités dans ’écoulement. Le modéle qui sera présenté par la
suite cherchera donc & pallier les problémes rencontrés dans le modéle de Soumillon et & donner une
meilleure représentation des efforts aérodynamiques instationnaires présents dans 1’écoulement.

6.2 Description de la méthode de modélisation

Trois grandeurs doivent étre modélisées afin de pouvoir estimer, via le modéle de cohérence,
les efforts aérodynamiques instationnaires présents sur la structure. Ces grandeurs sont les PSD de
pression, les cohérences et les déphasages entre les différents signaux de pression instationnaire. Tl
est important de souligner que ce modele n’est congu que pour &tre appliqué & des écoulements
subissant de fortes fluctuations de pression.

Modélisation des PS1)} La modélisation des PSD de pression passe avant tout par la définition de
fonctions d’'interpolations permettant de recréer & partir de certaines données de pression existantes
Iamplitude des spectres de pression & l'intérieur de toute la zone excitée par 'écoulement. Alors
que Soumilion utilisait des interpolations linéaires, des interpolations linéaires ou cubiques seront
utilisées ici; le choix dépend principalement de ’évolution de Pamplitude des PSD de pression
observée. Une interpolation cubique est ainsi utilisé pour les cas de tremblement de 'empennage
horizontal et intrados voilure et une interpolation linéaire est utilisée pour le cas de tremblement
APF. Pour les cas de tremblement extrados, la modélisation des PSD est tout autre. Elle dépend
en effet de la zone dans laquelle on se place (i.e. zone du choc ou zone décollée). Une description
plus détaillée de cette modélisation des PSD sera présenté dans le chapitre 7.

Modélisation des cohérences La modélisation des cohérences entre les différents signaux de
pression instationnaire dans ce modéle s’inspire du modéle de Corcos (Corcos, 1963, 1964). Corcos
s’était en effet intéressé a Iétude des fluctuations de pression a lintérieur d’écoulements cisaillés
dans le but de comprendre P’évolution des pressions instationnaires mesurées par les capteurs. Par
analogie au modéle développé par Corcos, les cohérences entre les signaux mesurés & l'intérieur des
zones excitées par 'écoulement sont définies de la maniére suivante (David, 2010} :

[Awg 4 | Ay 51

Vi (f1 Awi’j’ Aytﬂ) — 6_2ﬂ-f ac{f) e—zw‘f Ac{f} (61)

avec f la fréquence, Az; ; la distance longitudinale entre les capteurs i et j, Ay; ; la distance trans-
versale entre les capteurs i et 4, a.. le coefficient longitudinal de Corcos et 3. le coefficient transversal
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de Corcos.

Les coefficients de Corcos sont ainsi définis de la maniére suivante :

B | A, ]
el = =2t

|Ayi 4
In(v(f, Ayig))

En ce qui concerne la définition des coefficients de Corcos, David {David, 2010) avait montré
qu’en tragant les Az; ; (respectivement Ay; ;) entre les capteurs en fonction des In{v,; {f, Azi;))
(respectivement In(v:,; (f, Ay ;))) pour le cas d’un écoulement décollé & fréquence fixé, de type
décollement, HTP, une dépendance linéaire entre ces deux parameétres apparaissait. Une constante
suivant chacune des directions, indépendante du couple de capteurs étudié et uniquement dépen-
dante de la fréquence pouvait ainsi &tre définie. Ceci permet donc d’obtenir, en considérant que
le rapport de Azy; avec In(v.,; (f, Az;;)) donne une constante dépendante de la fréquence, des
coefficients de Corcog dépendant finalement que de la fréquence.

(6.2)

Pelf)=—2nf (6.3)

Les coefficients de Corcos sont calculés 4 partir des données fournies par les capteurs de pression
instationnaire. Des expressions plus adaptées 4 chaque type de tremblement seront présentées par
la suite & partir des équations (6.2) et (6.3).

Modélisation de la phase Les études réalisées dans les sections 2.1.3, 2.2.3 et 2.3.3 ont montré
que la phase et la fréquence étaient deux grandeurs fortement dépendantes. En effet, les études
réalisées sur 'HTP, PAPF et Pintrados voilure avaient montré 'existence d’une dépendance linéaire
entre la phase et la fréquence permettant de définir des vitesses de conveciion suivant la direction
de propagation de I’écoulement. La phase est modélisée de la maniére suivante :

Azij | Dyiy
g S (6.4)

QSE’J (f? w:.? y:.?) 'J‘Tf( “/;'Um -[/vpy

ot f est la fréquence, Ax;; la distance longitudinale entre les capteurs i et j, Ay;; la distance
transversale entre les capteurs ¢ et j, V,,, la vitesse de propagation des tourbillons suivant 'axe
longitudinal et 1, la vitesse de propagation des tourbillons suivant 'axe transverse.

Calcul de ’effort aérodynamique instationnaire Ces grandeurs modélisées permettent de
calculer les CSD de pression via 'expression suivante :

CSD:,;,J' (f, A:Ei’j, Ayi,j) = 'yt-,j 1!PSD«;PSDJ'€£¢ (65)

puis de déterminer la PSD d’effort aérodynamique & 'intérieur de Pécoulement instationnaire via
la formule :

PSDeffort(f) = ZZCSDMJ _S—:*S—g (66)

eSS

avec § un vecteur représentant la surface associée aux capteurs de pression instationnaire corres-
pondants au point ¢ et au point j, situés dans Pécoulement excité. Il est important de noter que
pour le caleul de la PSD deffort, seules les parties réelles des CSD sont prises en compte dans la
mesure ol les parties imaginaires se compensent entre elles. Ainsi, une honne estimation de la partie
réelle de ces CSD sera nécessaire & une bonne modélisation de 'effort instationnaire.
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6.3 Avantages du nouveau modéle

Le modéle de cohérence posséde principalement trois avantages par rapport au modéle de cor-
rélation présenté dans la section 4.2.3.2 :

e Le modéle de cohérence permet une meilleure représentation de la physique présente & 'inté-
rieur de décollements, fournissant également une meilleure estimation des PSD, des cohérences
et déphasages entre les différents capteurs de pression instationnaire.

e Le modéle de cohérence ne nécessite pas de calculer antant de transformées de Fourier et de
transformées de Fourier inverses que le modéle de corrélation. Par conséquent, le modéle de
cohérence permet d’obtenir un gain considérable en temps de calcul par rapport & la méthode
de Soumillon.

e Le besoin de toujours effectuer de nombreuses transformées de Fourier et transformées de
Fourier inverse dans le modéle de Soumillon peut également affecter la précision du résultat
final. En effet, Perreur numérique induite par ces transformations est beauncoup plus importante
pour le modéle de corrélation que pour le modéle de cohérence.

6.4 Processus de validation du modéle

La validation du modéle de cohérence dans toute la suite de ce mémoire s’effectuera uniquement
A partir de capteurs de pression instationnaire, des campagnes d’essais présentées dans le chapitre
2 et 3, situés & lintérieur des régions présentant d’importantes fluctuations de pression. Ces ré-
gions seront pour les cas de tremblement TP et intrados voilure les décollements, pour les cas de
tremblement APF, la couche de mélange et pour le cas de tremblement extrados voilure la zone com-
prenant le choc et le décollement sur 'extrados voilure. Cette validation sera réalisée en trois étapes :

e Validation du modéle d’interpolation des PSD de pression instationnaire : Dans cette étape,
I'idée est d’utiliser des données d’un nombre frés limité de capteurs de pression instation-
naire existant lors des essais afin de modéliser les PSD via des fonctions d’interpolation ou
d’extrapolation. Pour chague capteur, on compare la PSD mesurée expérimentalement 3 celle
reconstruite & partir de capteurs voisins, afin d’évaluer la précision de l'interpolation.

e Validation de la modélisation des cohérences et phases : Comme précédemment, pour chague
paire de capteurs, les cohérences et phases mesurées sont comparées 3 celles modélisées par
les équations (6.1} et (6.4).

e Validation des CSD de pression et PSD d’efforts aérodynamiques : Une validation est finale-
ment faite sur les CSD de pression, terme qui intervient directement dans e calcul de Peffort
aérodynamique puis sur les PSD d’effort. L'objectif de cette étape est ainsi de wvalider le
processus intégral de modélisation en utilisant un nombre de données égales & celui existant
expérimentalement,

Tl est important de noter qu'une comparaison des résultats sera également faite avec le modéle
de Soumillon pour les cas de tremblement HTP et intrados voilure. Aucune comparaison ne sera
faite sur les autres cas de tremblement dans la mesure ot il n’existe actuellement aucune adaptation
du modéle de Soumillon pour les autres types de tremblement.

6.5 Application du nouveau modéle & des cas de tremblement sans
interaction onde de choc/couche limite

Cette section est consacrée a la validation du nouveau modele dit "modéle de cohérence" décrit
dans la partie précédente pour trois types de tremblement sans interaction onde de choc/couche
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limite. La validation sur le tremblement HTP, intrados voilure et APF sera ainsi effectuée, en
portant une attention particuliére & la modélisation des PSD de pression, des cohérences ainsi que
des déphasages entre les différents capteurs de pression instationnaire. Nous aborderons en détail la
méthode utilisée pour le calcul des coefficients de Corcos pour chacun des cas mentionnés et nous
évaluerons la pertinence de cette modélisation en fonction des résultats obtenus par rapport aux
valeurs expérimentales.

6.5.1 Validation du modéle sur PHTP

Validation de la modélisation des PSD de pression La méthodologie utilisée pour la mo-
délisation des PSD de pression dans le modéle de cohérence est similaire & celle développée par
Soumillon (Soumillon, 2002). La différence principale entre le modéle de cohérence et le modéle de
corrélation réside dans le fait que, au lien d’utiliser une simple interpolation linéaire pour estimer les
amplitudes de ces PSD de pression en corde et en envergure comme dans le modéle de corrélation, on
réalise une interpolation cubique en corde et une interpolation linéaire en envergure. Ces méthodes
d’interpclations ont été choisies gréice & I'étude réalisée dans la section 2.1.3 dans laquelle il avait été
observé que les PSD suivaient une décroissance en amplitude rapide et progressive pouvant ainsi étre
mieux représentée via une interpolation cubique que linéaire. Les résultats obtenus par ce modéle
modifié sont présentés sur la figure 6.1. Les courbes tracées sont représentatives de celles obtenues
sur tous les points d’essais testés. Les PSD de pression expérimentale sont tracées sur cette figure
en bleu, les PSD de pression modélisées via le modeéle de cohérence en rouge et les PSD de pression
modélisées via le modéle de corrélation en noir. L'axe des abscisses donne les valeurs en fréquence
et 'axe des ordonnées donne les amplitudes des PSD de pression.
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{(b) Courbes de PSD de pression tracées suivant la corde & partir du modéle de cohérence (en rouge), du modéle de
corrélation (en noir) et des données expérimentales (en bleu) pour les données de la campagne n°2

Fi1G. 6.1: Comparaison des PSD de pression modélisées et expérimentales pour les deux campagnes
HTP

Les deux modéles donnent sur cette figure des résultats globalement semblables. En effet, la
modélisation des PSD de pression via le modéle de cohérence induit une erreur légérement plus
faible que celle des PSD modélisées via le modéle de corrélation.
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Définition des coeflicients de Corcos La définition des coeflicients de Corcos ne peut se faire
que lorsque la campagne d’essai dispose d’au moins deux capteurs de pression instationnaire. Les pa-
ramétres principaux nécessaires au calcul de ces coeflicients sont d'une part les cohérences (estimées
4 partir des données fournies par les capteurs de pression utilisés pour 'application du modéle) et
d’autre part la distance entre ces capteurs. Les coefficients de Corcos calculés pour différents points
d’essais de la campagne d’essais sur empennage en T (campagne HTP n°1) sont tracés sur la figure
6.2. Ces coefficients ont &té obtenus & patir des équations (6.2) et (6.3). Il est & noter qu’un seul
coeflicient de Corcos a été obtenu pour chaque point d’essal. Les courbes obtenues dans le sens de
la corde se trouvent & gauche, celles dans le sens de ’envergure & droite. I.’axe des abscisses donne
les valeurs en fréquence et I'axe des ordonnées donne la valeur du coefficient.

Deux caractéristiques des coefficients de Corcos pour les cas de tremblement HTP peuvent &tre
observées :

e Les coeflicients de Corcos sont des courbes globalement croissantes : Ceci 8’observe clairement
sur la figure 6.2 pour les deux directions d’écoulement considérées. Il est important de souligner
que les valeurs au-dessus du nombre de Strouhal de 0,5 ne sont pas toujours utiles. Ainsi lorsque
ces coefficients ne peuvent plus &tre calculés correctement pour des fréquences supérieures 3
un nombre de Strouhal de 0,5, leurs valeurs sont considérées comme constantes.

e Les différents coefficients de Corcos calculés & partir des différents points d’essais sont simi-
laires, non seulement en termes de forme mais également en termes de valeurs, plus particulié-
rement dans la zone située 4 des fréquences proches de celles caractéristiques du tremblement
{nombre de Streuhal de 0,1 4 0,3). Deux "coefficients principaux" de Corcos peuvent donc étre
définis & partir de toutes ces courbes, un selon la corde et un selon l'envergure. Ces deux coeffi-
cients sont définis comme la valeur moyenne des coefficients de Corcos tracés sur la figure 6.2.
1l est important de noter que l’erreur relative obtenue entre le coefficient de Corcos moyen et
les coefficients de Corcos estimés 4 chaque point d’essal est assez faible dans la zone située &
proximité de la fréquence principale de tremblement (environ 10% d’erreur en moyenne).
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(a) Coefficients de Corcos calculés & partir des données  {b) Coefficients de Corcos calculés & partir des données
suivant la corde de la campagne HTP n®1 suivant envergure de la campagne HTP n°1

FiG. 6.2: Coefficients de Corcos calculés pour la, campagne TP n°1

Une comparaison de ces coefficients est également présentée sur la figure 6.3 dans laquelle se
trouvent tous les coefficients de Corcos des deux campagnes d’essai HTP. A gauche de cette figure
se trouvent les coefficients de Corcos déterminés pour différents points d’essais le long de axe
longitudinal et & droite ceux calculés le long de 'axe transverse. L’axe des abscisses donne les
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valeurs en fréquence et 'axe des ordonnées 'amplitude de ces coeflicients de Corcos.
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{a) Coeflicients de Corcos calculés suivant la corde pour  {b) Coeflicients de Corcos calculés suivant l'envergure
les deux campagnes HTP pour les deux campagnes HTP

F1a. 6.3: Comparaiscn entre les coefficients de Corcos des différentes campagnes

Les coefficients de Corcos ont des valeurs trés proches, que ces coefficients soient issus de la
campagne HTP n°1 ou de la campagne HTP n°2. Ce résultat est d’autant plus surprenant que les
géométries de UHTP entre ces campagnes sont trés différentes. Il semble donc possible d’envisager,
pour les cas de tremblement HTP, l'existence d’un coefficient de Corcos "universel" pouvant étre
utilisé pour modéliser les cohérences entre les capteurs indépendamment de la géométrie de PHTP
et des conditions amont de ’écoulement. Néanmoins, cette derniére hypothése reste pour I'instant
difficile & valider dans la mesure oll seulement deux campagnes d’essais en soufflerie ont été utilisées
pour effectuer cette hypothése. Une troisieme campagne bien instrumentée pourrait par conséquent
s’avérer nécessaire pour corroborer ou non cette ohservation.

La comparaison établie entre les coefficients moyens de Corcos des deux campagnes HTP n’a
pas montré de différences significatives. Les erreurs relatives estimées entre ces deux coefficients
moyens est de l'ordre de 10% en maoyenne. L'hypothése du coefficient de Corcos universel n’étant
pas totalement vérifiée, les valeurs des coefficients de Corcos utilisées dans le modéle de cohérence
tout au long de cette étude sur VHTP serent les valeurs moyennes pour chaque campagne spécifique.
L’expression de ces coefficients s’écrit :

En corde,

1 1
= ;,2___:1 ﬁﬁ—“ﬁln(fyj(f, A] 2m f| Az (6.7)

En envergure,

1 — 1
I D — ¥ 1Y\ (6.8)
Son ; In{y;(f, Ay))
o n représente le nombre de points d’essai considérés lors d’une campagne d’essai HTP, Az la
distance longitudinale des capteurs en corde, Ay la distance transversale des capteurs en envergure,
[ la fréquence et -y les cohérences entre les capteurs.

Validation de la modélisation des cohérences Dans cette partie, les valeurs des cohérences
entre les capteurs ont &té comparées afin d'évaluer si le modéle de cohérence fournit ou non une
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bonne approximation des données expérimentales. Par souci de simplicité, seule une comparaison
suivant la corde sera présentée. Cette comparaison est représentative aussi de ce qui se passe en en-
vergure. La figure 6.4 présente [’évolution des cohérences obtenues & partir des capteurs de pression
instationnaire situés le long de l'axe longitudinal. Le capteur de référence est pris & z/¢ = 20%. Les
résultats issus du modéle de cohérence sont tracés en rouge, ceux issus du modéle de corrélation
en noir et ceux issus des données expérimentales en bleu. L’axe des abscisses donne les valeurs en
fréquence et 1’axe des ordonnées donne les valeurs des cohérences.
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(a) Cohérences tracées suivant la corde a partir du modéle de cohérence (en rouge), du modéle de corrélation (en noir)
et des données expérimentales (en bleu) pour les données de la campagne HTP n°1
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(b) Cohérences tracées suivant la corde & partir du modeéle de cohérence (en rouge), du modeéle de corrélation (en noir)
et des données expérimentales (en bleu) pour les données de la campagne HTP n°2

F1a. 6.4: Comparaison des cohérences entre différents couples de capteurs pour deux campagnes
HTP

Il peut étre observé sur cette figure que le modéle de corrélation sous-estime de maniére significa-
tive les valeurs des cohérences entre les capteurs de pression, notamment sur la bande de fréquences
caractéristiques du tremblement. Cela signifie essentiellement que, dans ce modéle de corrélation, le
lien entre les capteurs disparalt rapidement avec la distance méme pour les échelles les plus impor-
tantes. En ce qui concerne le modéle de cohérence, celui-ci semble globalement donner d’assez bons
résultats, tant en amplitude qu’en fréquence, méme si les valeurs sont parfois un peu sous-estimées
sur la bande de fréquences caractéristiques du tremblement. Le modéle de cohérence surestime éga-
lement les cohérences pour des nombres de Strouhal supérieurs 4 0,7. Ce constat n’affecte cependant
en rien le modéle dans la mesure o les fréquences auxquelles on s’intéresse pour le phénoméne de
tremblement se situent & des nombres de Strouhal inférieurs & 0,5.

Validation de la modélisation des phases La modélisation des déphasages est également im-
portante dans la mesure ol elle fournit des informations sur le sens de propagation des tourbillons
et leurs vitesses. Par souci de simplicité, seule une comparaison suivant la corde sera présentée.
Cette comparaison est représentative ausst de ce qui se passe en envergure. La figure 6.5 présente
I’é&volution des déphasages obtenus & partir des capteurs de pression instationnaire situés le long de
I’axe longitudinal pour la campagne d’essal HTP n°1 (figure 6.5, (a)) et la campagne d’essai n°2
(figure 6.5, (b)). Le capteur de référence est pris & z/¢ = 20%. Les résultats issus du modéle de
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(b) Déphasages tracés suivant la corde & partir du modéle de cohérence {en rouge), du modéle de corrélation (en
noir) et des données expérimentales (en bleu) pour les données de la campagne n°®2

F1G. 6.5: Comparaison des déphasages entre différents couples de capteurs pour les deux campagnes
HTP

cohérence sont tracés en rouge, ceux issus du modéle de corrélation en noir et ceux issus des données
expérimentales en bleu. L'axe des abscisses donne les valeurs en fréquence et ’axe des ordonnées
donne les valeurs des déphasages.

Le modéle de corrélation présente d’importantes difficultés a prévoir les déphasages entre les
capteurs situés le long de 'axe longitudinal. Une étude effectuée sur ’axe transverse a aussi montré
le méme probléme. Ce résultat fait donc part des limites du modéle développé par Soumillon en
termes de modélisation des phases. Ce modéle montre d’importantes difficultés & reproduire la
physique du phénoméne de tremblement. Le modéle de cohérence, quant & lui, donne des résultats
bien plus en accord avec les données expérimentales. En effet, la pente des déphasages entre les
capteurs est bien respectée tout comme le sens de propagation des instationnarités. Le modéle de
cohérence semble donc capable de mieux représenter la physique 4 lintérieur de la surface décollée
de 'HTP par rapport au modéle de corrélation ; cela aura évidemment une incidence directe sur le

calcul des efforts instationnaires.

Validation de la modélisation des CSD Comme cela a été mentionné A la section 6.2 page
139, le paramétre ayant le plus d’inftuence sur le calcul de effort aérodynamique instationnaire est
la partie réelle de la CSD de pression. Comme précédemment, seule une comparaison suivant la
corde sera présentée dans ce paragraphe. Cette comparaison est aussi représentative de ce qui se
passe en envergure. La figure 6.6 présente I’évolution de la partie réelle des CSD obtenue & partir
des capteurs de pression instationnaire situés le long de ’axe longitudinal par la campagne d’essai
HTP n°l {figure 6.6, (a)) et la campagne HTP n°2 (figure 6.6, (b)). Le capteur de référence est pris
4 z/c = 20% Les résultats issus du modéle de cohérence sont tracés en rouge, ceux issus du modéle
de corrélation en noir et ceux issus des données expérimentales en bleu. [’axe des abscisses donne les
valeurs en fréquences et ’axe des ordonnées donne les valeurs de la partie réelle des CSD de pression.
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(a) CSD (partie réelle) tracées suivant la corde 4 partir du modéle de cohérence (en rouge), du modéle de corrélation (en
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(b) CSD (partie réelle) tracées suivant la corde A partir du modéle de cohérence (en rouge), du modéle de corrélation (en
noir) et des données expérimentales {en bleu) pour les données de la campagne n°2

FIG. 6.6: Comparaison des CSD (partie réelle) entre différents couples de capteurs pour les deux
campagnes HTP

Le modéle de corrélation présente des difficultés 4 correctement modéliser les C8D de pression
le long de ’axe longitudinal. Les études effectuées le long de 'axe transverse ont également montré
le méme probléme. Fn effet, les amplitudes sont sous-estimées et les fréquences pas toujours bien
modélisées. Ceci n’est en soi pas une surprise dans la mesure o1l les erreurs engendrées par le modéle
sur les CSD de pressions ne sont qu'une conséquence des erreurs présentes lors de la modélisation
des cohérences et des phases. Le modéle de cohérence, quant & lui, tend & légérement surestimer
les valeurs des parties réelles des CSD de pression. Le contenu fréquentiel est lui aussi trés proche
de celui des CSD expérimentales. Le modéle de cohérence semble donc bien é&tre plus adequat 4 la
modélisation de la partie réelle de la CSD de pression que le modéle de corrélation sur des cas de
tremblement HTP.

En ce qui concerne la partie imaginaire de la CSD, elle semble au premier abord inutile dans la
mesure ol elle n’a pas d’impact sur le calcul de la PSD d’effort, néanmoins cette grandeur nécessite
aussi d'étre prise en compte lorsqu’une étude structurale est envisagée. Clest la raison pour laquelle
cette grandeur sera aussi analysée dans ce mémoire. La figure 6.7 présente 1'évolution de la partie
imaginaire des CSD de pression obtenue & partir des capteurs de pression instationnaire situés le
long de l'axe longitudinal pour la campagne d’essai HTP n°1 (figure 6.7, (a)) et la campagne HTP
n°2 (figure 6.7, (b)). Les résultats issus du modéle de cohérence sont tracés en rouge, ceux issus du
modéle de corrélation en noir et cenx issus des données expérimentales en bleu. L’axe des abscisses
donne les valeurs en fréquence et ’axe des ordonnées donne les valeurs de la partie imaginaire des
CSD de pression. Ces résultats sont représentatifs des résultats obtenus pour tous les cas testés.

La partie imaginaire calculée & partir du modéle de corrélation est presque nulle en amplitude
et ne permet pas de déterminer une fréquence caractéristicque de écoulement. Ce résultat est trés
différent de celui observé expérimentalement via les mesures des capteurs de pression instationnaire.
Le méme résultat est obtenu le long de ’axe transverse. Le modéle de corrélation ne semble donc a
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{b) CSD (partie imaginaire) tracées suivant la corde & partir du modéle de cohérence (en rouge), du modéle de corrélation
{en noir) et des données expérimentales (en bleu) pour les données de la campagne n°2

Fia. 6.7: Comparaison des CSD (partie imaginaire) entre des couples de capteurs des différentes
campagnes HTP

priori pas en mesure de modéliser les parties imaginaires des CSD de pression a Vintérieur de la zone
décollée sur 'HTP. Le modéle de cohérence, quant & lul, modélise bien mieux la partie imaginaire
de cette grandeur, avec une meilleur estimation en amplitude et en contenu fréquentiel.

Validation de la modélisation des efforts aérodynamiques Le calcul de Ueffort instation-
naire aérodynamique est réalisé en prenant en compte 'interaction (en corde et en envergure) entre
tous les capteurs de pression situés a 'intérieur de la surface décollée. La figure 6.8 montre les PSD
d’efforts tracées a partir des données de la campagne HTP n°l (figure 6.8, (a)) et de la campagne
HTP n°2 (figure 6.8, (b)) & l'intérieur de la zone de décollement. Sur chacune de ces figures les
efforts expérimentaux sont tracés en bleu, les efforts modélisés via le modéle de cohérence en rouge
et les efforts modélisés via le modéle de corrélation en noir. 1.’axe des abscisses donne les valeurs en
fréquence et ’axe des ordonnées donne les valeurs des PSD d’efforts.

Le modeéle de corrélation sous-estime de maniére assez significative les efforts aérodynamiques
engendrés par le décollement sur PHTP des deux campagnes d’essais. En effet, on observe qu'un
écart important en amplitude apparait entre les données expérimentales et ce modéle. En ce qui
concerne le contenu spectral de ces efforts, celui-ci ne semble pas &tre significativement affecté. Le
modéle de cchérence, quant & lui, est en mesure de modéliser avec précision les efforts pour les deux
campagnes d’essais HTP. Aingi Uinformation en termes d’efforts semble se conserver tant du point
de vue de amplitude que du point de vue de la forme.

L’erreur relative en RMS d’effort snivant le modéle de tremblement étudié est en moyenne
inférieur & 10% pour le modéle de cohérence et de 20% pour le modéle de corrélation. Cette derniére
étude confirme bien la pertinence du modéle de cohérence par rapport au modéle de corrélation
dans la modélisation du phénoméne de tremblement HTT.
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(a) PSD d’effort tracée & partir du modéle de cohérence (b)) PSD d’effort tracée a partir du modéle de cohérence
(en rouge), du modele de corrélation (en noir) et des  {en rouge), du modéle de corrélation (en noir) et des
données expérimentales (en bleu) pour les données de la  données expérimentales (en bleu) pour les données de la
campagne HTP n°1 campagne HTP n°2

Fia. 6.8: Comparaison des PSD d’efforts pour les deux campagnes HTP

Conclusion de Yétude sur PHTP Cette partie a montré les différents résultats obtenus & par-
tir des données fournies par la modélisation des cohérences et la modélisation des corrélations. La
reconstitution des efforts aérodynamique instationnaire est réalisée en trois étapes : les amplitudes
de pression sont tout d’abord établies via des fonctions d’interpolation simples. Les fonctions de
cohérence sont par la suite définies pour corréler les différents signaux modélisés. La derniére étape
modélise les déphasages. Ces trois parameétres sont enfin combinés pour ensuite étre intégrés sur la
surface d’étude et donner la PSD d’effort.

Le modéle de corrélation a montré d’importantes difficultés & représenter avec précision les
retards de phase et les valeurs de cohérence sur V'HTP. Les efforts instationnaires ont également
été mal modélisés sans exception. Les calculs des erreurs relatives confirment. cette observation. Les
résultats obtenus avec le modéle de cohérence sont quant & eux plutét bons. Les cohérences et les
déphasages entre les capteurs sont bien modélisés sur 'II'TP. La prévision des efforts instationnaires
pour 'ensemble des cas étudiés est assez précise en comparaison 4 celle des efforts modélisés par le
modéle de corrélation (moins de 10% d’erreur relative entre les données des essais en soufflerie et
le modele de cohérence). Le modele de cohérence a en outre été en mesure de démontrer 'existence
potentielle d'un coefficient universel appelé coefficient de Corcos indépendemment des conditions
amont de 'écoulement. D’autres hyvpothéses peuvent &tre réalisées sur ces coefficients, néanmoins
des études supplémentatires sont nécessaires.

6.5.2 Validation du modéle sur 'intrados voilure

Validation de la modélisation des PSD de pression La modélisation des PSD de pression
est effectuée suivant la méme méthode que celle décrite dans la partie 6.5.1. La figure 6.9 présente
les PSD de pression obtenues a partir des modéles de tremblement et des données expérimentales
pour les deux campagnes d’essais intrados voilure. Les résultats issus du modéle de cohérence sont
tracés en rouge, ceux obtenus A partir du modéle de corrélation en noir et ceux issus des données
expérimentales en bleu. L’axe des abscisses donne les valeurs en fréquence et I'axe des ordonnées
donne les valeurs des PSD.

Liinterpolation cubique des PSD le long de 'axe longitudinal donne de maniére globale de bons
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(a) Courbes des PSD de pression tracées & partir du modéle de cohérence (en rouge), du modeéle de corrélation {en noir)
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{b) Courbes des PSD de pression tracées & partir du modéle de cohérence (en rouge), du modéle de corrélation (en noir) et
des données expérimentales {en bleu} pour les données de la campagne intrados n°2

Fia. 6.9: Comparaison des PSD de pression modélisées et expérimentales pour les deux campagnes
intrados voilure

résultats, tout comme Vinterpolation linéaire utilisée par Soumillon. En effet, écart observé, bien
que légérement plus élevé pour la méthode d’interpolation cubique, reste globalement comparable
4 celui de linterpolation linéaire de Soumillon. Les évolutions en amplitude et en fréquence des
PSD de pression pour les deux modéles sont donc bien représentées pour les différents capteurs de
pression analysés. Ces résultats montrent bien que les deux méthodes peuvent étre utilisées pour la
modélisation des PSD de pression & l'intérieur de la zone décollée de Vintrados voilure.

Définition du coefficient de Corcos Cette section a pour principal objectif de calculer les
coefficients de Corcos et de vérifier si les campagnes d’essais intrados voilure permettent d’obser-
ver des tendances similaires 4 celles observées lors de 'étude des campagnes HTP. Les principaux
paramétres nécessaires au caloul de ces coefficients sont les cohérences entre différents couples de
capteurs de référence, la distance entre ces capteurs et la fréquence des instationnarités présentes.
Comme expliqué dans la section 6.2, les coefficients de Corcos sont la base de la modélisation des
cohérences. Sans ces coefficients, il n’est pas possible d’utiliser la méthode de cohérence. Par consé-
quent, il est impératif de vérifier, avant de procéder 4 toute validation de ce modéle sur 'intrados
voilure, si les coefficients convergent également en une seule courbe, tel que cela a &té observé lors
de la modélisation du tremblement HTP.

La figure 6.10 montre les coefficients de Corcos calculés & partir de différents points d’essais des
campagnes intrados voilure n°l en corde (figure 6.10, (a)) et en envergure (figure 6.10, (b)). Ces
coeficients ont été obtenus & patir des équations (6.2) et (6.3). Il est & noter qu'un seul coefficient
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F1G. 6.10: Comparaison des coefficient de Corcos pour la campagne intrados voilure n°1

de Corcos a été obtenu pour chaque point d’essal. Les coeflicients de Corcos de la campagne intra-
dos n°2 ont une évolution similaire. L’axe des ahscisses donne les valeurs en fréquence et axe des
ordonnées donne la valeur du coeflicient.

Cette analyse met en évidence deux caractéristiques des coefficients de Corcos :

e Les coefficients de Corcos ressemblent & des droites : les coefficients semblent étre linéairement
dépendants de la fréquence. Cela différe de ce qui a &té observé lors des campagnes HTP.

e L’unicité des coeflicients de Corcos : les différentes courbes représentant les coefficients de Cor-
cos de chacue point d’essais sont similaires non seulement en termes de forme mais également
en termes de valeurs dans la zone située a proximité des fréquences principales de tremblement
(nombres de Strouhal compris entre 0,1 et 0,2). Il est par conséquent, possible de définir deux
"coeflicients de Corcos principaux” & partir de toutes ces courbes, un pour le sens de la corde et
un pour le sens de 'envergure pour chaque campagne d’essais intrados voilure. Les coefficients
de Corcos utilisés pour définir ces courbes de Corcos “principales" sont les courbes moyennées.

Les coefficients de Corcos obtenus au cours des campagnes d’essais en soufflerie intrados sont
globalement différents de ceux estimées & partir des campagnes d’essais HTP. Ces résultats ne sont
pas tout & fait surprenants dans la mesure ol d’importantes différences avalent déji été observées
dans les sections 2.1.3 et 2.2.3 entre les données intrados voilure et les données HTP, notamment
concernant ’évolution des cohérences entre les capteurs de pression instationnaire. Toutefois, les
coefficients de Corcos convergent tous en une seule et méme courbe, permettant ainsi de bien définir
une courbe unique pour chaque direction.

Les coefficients de Corcos utilisés pour le reste de cette étude sur 'intrados voilure ont ainsi été
définis suivant les équations (6.7) et {6.8) utilisées pour les cas de tremblement HTP.

Validation de la modélisation des cohérences La figure 6.11 présente I'&évolution des cohé-
rences obtenues & partir des capteurs de pression instationnaire situés le long de 'axe lengitudinal
des campagnes intrados voilure n°1 et n°2. Le capteur de référence est pris & x/c=7% pour la cam-
pagne intrados n°l et x/c=22% pour la campagne intrados n°2. Par souci de simplicité, seule une
comparaison suivant la corde sera effectuée. Cette comparaison est représentative de ce qui se passe
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en envergure. Les résultats issus du modéle de cohérence sont tracés en rouge, ceux issus du modéle
de corrélation en noir et ceux issus des données expérimentales en bleu. L’axe des abscisses donne
les valeurs en fréquence et ’axe des ordonnées donne les valeurs des cohérences.
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{a) Cohérences calculées suivant la corde & partir du modéle de cohérence (en rouge), du modeéle de corrélation (en noir)
et des données expérimentales {en blew) pour la campagne intrados voilure n°1
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{(b) Cohérences calculées suivant la corde & partir du modéle de cohérence {en rouge), du modgle de corrélation {en noir) et
des données expérimentales {en blen) pour la campagne intrados voilure n°2

Fic. 6.11: Comparaison des cohérences entre les différents couples de capteurs sur les campagnes
d’essais intrados voilure

Le modele de corrélation et le modéle de cohérence fournissent de trés mauvais résultats pour
les deux campagnes d’essais. En effet, la méthode de corrélation affiche des différences importantes
en termes de forme et de valeurs. On voit ainsi apparaitre une oscillation des cohérences bien diffé-
rente de ce qui est donné par les capteurs de pression. Ce probléme a également été observé dans la
direction de 'envergure pour ce modéle. La modélisation des cohérences, quant & elle, sous-estime
les valeurs des cohérences le long de cet axe. De méme, la forme des cohérences est trés différente,
donmant des résultats difficilernent comparables a ceux issus des capteurs de pression. Une analyse
réalisée dans le sens de l'envergure a aussi montré des problémes liés 4 la modélisation de cetie
grandeur.

Ces deux études sur les campagnes intrados voilure montrent que la méthode de cohérence ne
semble pas afficher des résultats prometteurs. Les valeurs des cohérences sont globalement sous-
estimées et 'évolution des cohérences n’est pas bien modélisée. Le modéle de corrélation quant 3 ui
semble donner de meilleurs résultats, il est néanmoins difficile de conclure quant & la pertinence de
ce modele pour cette étude compte temi de différents problémes mentionnés dans la section 2.2.3
liés & 'instrumentation de ces campagnes d’essais intrados voilure.
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Validation de la modélisation des phases Le déphasage entre les capteurs joue un role dé-
terminant dans la prévision finale des efforts aérodynamiques instationnaires. Tl semble done trés
important de modéliser avec précision les déphasages entre les capteurs de pression instationnaire.

La figure 6.12 présente I'évolution des déphasages obtenus & partir des capteurs de pression
instationnaire le long de l’axe longitudinal pour les campagnes intrados voilure n°l et n°2. Le
capteur de référence est pris 4 x/c==3% pour la campagne intrados n°1 et x/c=13% pour la campagne
intrados n®2. Les résultats issus du modéle de cohérence sont tracés en rouge, ceux issus du modéle
de corrélation en noir et ceux issus des données expérimentales en bleu. I’axe des abscisses donne
les valeurs en fréquence et I'axe des ordonnées donne les valeurs des déphasages. Les résultats et
les conclusions de cette analyse sont représentatifs de ce qui a été observé sur tous les autres points
d’essais analysés, tant selon la corde que sur U'envergure.
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(b) Déphasages calculés suivant la corde 3 partir du modéle de cohérence (en rouge), du modeéle de corrélation (en noir)
et des données expérimentales (en bleu) pour la campagne intrados voilure n°2

F1G. 6.12: Comparaison des phases entre les différents couples de capteurs pour les deux campagnes
d’essais intrados voilure

Les résultats de la figure 6.12 montrent que le modéle de cohérence et le modéle de corrélation
ne sont a priori pas en mesure de prévoir les déphasages entre les capteurs de pression instationnaire
pour ce type de phénoméne. En effet, si 'on se concentre sur les résultats donnés par le modéle de
cohérence, on voit que Vévolution linéaire des phases donnée par ce modéle est bien différente de
celle obtenue & partir des données expérimentales. De méme, le modéle de cohérence ne prévoit pas
de saut de phase & 0 Iz, augmentant ainsi de maniére globale 'erreur engendrée par la modélisation.
Quant 4 la méthode de corrélation, celle-ci ne semble pas mieux modéliser le phénoméne. Sur tous
les points d’essais étudiés, seules les valeurs des déphasages pour des fréquences proches de OHz
sont bien modélisées. Les différences entre le modéle de corrélation ef les données d’essals sont de
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maniére générale assez importantes. La modélisation des phases semble ainsi se faire presque de
maniére aléatoire.

Validation de la modélisation des CSD Cette section établit une comparaison des valeurs de
densité spectrale croisée obtenues 4 l'aide des modéles de tremblement et des données expérimentales.
A T’egal de ce qui a été fait précédemment, seule une comparaison suivant la corde sera présentée
dans ce paragraphe. Cette comparaison est aussi représentative de ce qui se passe en envergure. La
figure 6.13 présente 'évolution de la partie réelle des CSD de pression obtenue & partir des capteurs
de pression instationnaire le long de ’axe longitudinal pour les campagnes intrados voilure n°l et
n°2. Le capteur de référence est pris & x/c=66% pour la campagne intrados n°l et a4 x/c=61%
pour la campagne intrados n°2. Les résultats issus du modéle de cohérence sont tracés en rouge,
ceux issus du modéle de corrélation en noir et ceux issus des données expérimentales en bleu. L’axe
des abscisses donne les valeurs en fréquence et I'axe des ordonnées donne les valeurs des CSD. Les
résultats et les conclusions de cette analyse sont représentatifs de 1a physique observée dans tous les
autres points d’essal analysés.
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(b) CSD (partie réelle) calculées suivant la corde & partir du modéle de cohérence (en rouge), du modele de corrélation (en
noir) et des données expérimentales (en bleu) pour la campagne infrados n°2

Fia. 6.13: Comparaison des CSD (partie réelle) entre les différents couples de capteurs pour les
deux campagnes d’essais intrados voilure

Les résultats fournis par les deux modéles sont assez différents. En effet, la partie réelle des CSD
de pression est globalement bien estimée par le modéle de corrélation, ce qui n’est pas le cas des
résultats données par le modéle de cohérence. En effet, les CSD modélisées par le modeéle de Sou-
millon sont non seulement bien estimées en amplitude mais aussi en forme, et cela quel que soit le
couple de capteurs considéré. Les valeurs & 0Hz sont aussi bien modélisées. Le modéle de cohérence,
quant & lui, donne des CSD dont la partie réelle n’a presque pas grand-chose a voir avec les don-
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{b) CSD (partie imaginaire) calculées suivant la corde & partir du modéle de cohérence (en rouge), du modéle de corrélation
{en noir) et des données expérimentales (en bleu) pour la campagne intrados n®2

F16. 6.14: Comparaison des CSD (partie imaginaire) entre les différents couples de capteurs pour
les deux campagnes d’essais intrados voilure

nées expérimentales. Ces valeurs sont différentes non seulement en amplitude mais aussi en forme.
Ces résultats ne sont d'une part pas surprenants dans la mesure o0 ce modéle avait déja montré
précédemment d'importantes différences du point de vue physique avec les données expérimentales,
surtout au niveau des déphasages dans la bande de fréquence proche du nombre de Strouhal nul.
Le modéle de cohérence semble ainsi bien moins propice 4 modéliser les phénomeénes sur 'intrados
d’une aile pour un cas de tremblement intrados voilure.

La figure 6.14 présente I’évolution de la partie imaginaire des CSD de pression obtenues & par-
tir des capteurs de pression instationnaire le long de ’axe longitudinal pour la campagne intrados
voilure n°l et n°2. Le capteur de référence est pris a U'intérieur de la zone décollée. Les résultats
issus du modéle de cohérence sont tracés en rouge, ceux issus du modéle de corrélation en noir et
ceux issus des données expérimentales en bleu. L’axe des abscisses donne les valeurs en fréquences
et I’axe des ordonnées donne les valeurs des CSD.

Le modéle de cohérence présente beaucoup de difficultés & correctement modéliser la partie
imaginaire des CSD. En effet, I’évolution en fréquence est trés mal prévue par ce modeéle et les
amplitudes surestimées. Le modéle de corrélation quant & lui donne un tout autre résultat. En
effet, les CSD modélisées via les corrélations ont donné des valeurs trés proches de celles obtenues
expérimentalement. Leurs valeurs quasi-nulles permettent ainsi de mieux se rapprocher des faibles
valeurs fournies par les capteurs de pression instationnaire. Ce modéle semble donc a priori plus
adapté a ce genre de modélisation.
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{(a) PSD d'effort calculées suivant la corde & partir du  (b) PSD d'efforts calculées suivant la corde & partir du
modéle de cohérence (en rouge), du modele de corréla-  modéle de cohérence {en rouge), du modéle de corréla-
tion {en noir) et des données expérimentales (en bleu) tion (en noir} et des données expérimentales (en bleu)
pour la campagne intrados n°1 pour la campagne intrados n°2

FiG. 6.15: Comparaison des PSD d’efforts entre les différents couples de capteurs sur les campagnes
d’essais intrados voilure

Validation de la modélisation des efforts aérodynamiques ILe calcul de Ueffort aérody-
namique est réalisé en prenant en compte l'interaction entre tous les capteurs de pression situés a
I'intérieur de la surface décollée. La figure 6.15 montre les PSD d’efforts tracées i partir des capteurs
de pression situés i Uintérieur de la zone de décollement. Ces efforts ont été calculés & partir des
données de la campagne intrados n°1 {figure 6.15, (a)) et de la campagne intrados n°2 (a figure 6.15,
(b)). Sur chacune de ces figures les efforts expérimentaux sont tracés en bleu, les efforts modélisés
via le modéle de cohérence en rouge et les efforts modélisés via le modéle de corrélation en noir.
L’axe des abscisses donme les valeurs en fréquence et ['axe des ordonnées donne les valeurs des PSD
d’efforts.

Les efforts aérodynamiques instationnaires calculés & partir de la méthode de corrélation sont de
maniére générale bien estimés. L’erreur relative moyennée des efforts RMS se situe aux alentours de
10% pour les deux campagnes. La méthode de corrélation semble donc & priori adaptée & I'analyse
du tremblement intrados. Ce résultat n’est pas surprenant dans la mesure o ce modéle a été d’une
part congu pour ce type de phénomeéne et d’autre part validé & partir des campagnes d’essais intrados
voilure. Les résultats obtenus sur la campagne intrados n°2 sont également assez bons, méme si les
efforts sont légérement sous-estimés par rapport & la courbe expérimentale pour les faibles valeurs
en fréquence. La méthode de cohérence, quant a eile, ne semble pas en mesure de modéliser avec
précision les efforts. Les efforts sont largement surestimés pour les campagne intrados n°1 et n°2.
Ce résultat est plus cohérent avec ce qui avait été observé précédemment dans la mesure ot Uerreur
induite par le modele est fortement influencée par la modélisation de la partie réelle de la CSD de
pression. En ce qui concerne Perreur relative des RMS d’effort, la différence entre le modéle et les
données d’essais est assez significative, notamment pour la campagne intrados n®l, dont 'erreur
relative se situe aux alentours de 50%.

Conclusion de 1’étude sur lintrados voilure FEn conclusion de cette partie, nous pouveons
dire que les résultats obtenus avec le modéle de corrélation montrent que les efforts aérodynamiques
instationnaires semblent de maniére générale mieux estimés que ceux calculés avec le modéle de
cohérence. Ce résultat est une conséquence d’une meillenr modélisation de ce modéle de la partie
réelle des CSD de pression. Le modeéle de cohérence est pour sa part bien plus imprécis. Fn effet, les
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résultats de cette modélisation sont trés différents de ceux du modéle de Soumillen et des données
expérimentales. En ce qui concerne 'effort, ce modéle tend & surestimer les efforts aérodynamiques ;
cependant la forme des spectres est conservée. Ces résultats confirment donc que la méthode de
corrélation semble plus adaptée pour modéliser le tremblement intrados voilure. La fiabilité des
données est toutefois remise en guestion comme cela a été mentionné sur la section 2.2.3. Les aspecis
non physiques de certains résultats ont démontré que les données affichaient plusieurs incohérences.
Les modéles ne peuvent donc étre ni validés ni invalidés pour ce type d’étude.

6.5.3 Validation du modéle sur ’APF

Validation de la modélisation des PSD de pression Une étude réalisée 4 Vintérieur de la
couche de mélange sur YAPF a montré qu'il est important de prendre en compte deux aspects dans
la modélisation de ces PSD) de pregsion :

e I’évolution du contenu fréquentiel de la PSD : le contenu fréquentiel de la PSD diminue de
maniére quasi-linéaire au fur et & mesure que ’on s’¢loigne de la nacelle (c.f. figure 2.22)

e L’évolution de amplitude de la PSD : Pamplitude de la PSD de pression diminue progressi-
vement au fur et & mesure que 'on s'éloigne de la nacelle.

La méthode de modélisation retenue pour les PSD de pression est done basée sur une interpo-
lation linéaire réalisée i partir de 'information collectée par un nombre limité de capteurs situés a
I'intérieur de la couche de mélange. La figure 6.16 présente les résultats obtenus via l'utilisation de
cette méthode d’interpolation des PSD de pression pour chacune des deux campagnes d’essais. En
rouge se trouvent les PSD de pression modélisées et en bleu les PSD de pression expérimentales.
Cette modélisation est réalisée a partir de trois microphones de référence situés dans la zone insta-
tionmaire pour FAPF n°1 et de deux microphones de référence pour 'APF n°2. Cette figure se lit
de gauche & droite et de haut en bas pour les deux campagnes. L’axe des abscisses donne les valeurs
en fréquence et 'axe des ordonnées les valeurs des PSD de pression. Les résultats de la modélisation
présentés dans cette partie sont représentatifs de tous les cas étudiés. Il est & noter que par souci
de simplicité seuls les résultats obtenus & partir des données de la partie gauche de YAPF n°1 et de
la partie droite de APF n°2 sont présentés sur cette figure. Les données issues des capteurs situés
sur la partie inférieure de la campagne APF n°2 n’ont pas été présentées dans cette étude car ces
capteurs sont situés en dehors de la zone d’étude.

L’amplitude et le contenu fréquentiel du signal de pression de ’APF n®l sont bien modélisés
par la méthode d’interpolation linéaire. Il en est presque de méme pour la campagne APF n®2,
cependant une différence assez importante apparait au niveau du capteur n°36 dans lequel une
sous-estimation du modéle par rapport aux données expérimentales peut &tre observée. Comme
expliqué précédemment, il est possible que cette sous-estimation ne soit juste qu’une conséquence
d’'un mauvais réglage du microphone ou de la présence d’aérodynamique induite venant impacter les
données de pression instationnaire, dans la mesure ol rien ne justifie du point de vue aérodynamique
une montée des niveaux d’énergie a cet endroit. La méthode d’interpolation linéaire semble donc a
peu pres valable pour estimation des amplitudes de pression PSD.

Deéfinition du coefficient de Corcos  L’étude réalisée dans la section 2.3.3 a monitré que 'évo-
hution de la cohérence 4 I'intérieur de la couche de mélange suivait une évolution similaire en termes
d’amplitude & celle qui avait été observée lors de P'étude du tremblement HTP. Cependant une dif-
férence apparaissait lorsqu’on s’intéressait & I’évolution du contenu fréquentiel des instationnarités
a Vintérieur de la couche de mélange : le contenu fréquentiel semble dépendre de la distance entre
Ie point de mesure et Ia nacelle.
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(b} Courbes des PSD de pression calculées suivant I'axe longitudinal
4 partir du modéle de cohérence (en rouge) et des données expéri-
mentales (en bleu) pour la campagne APF n®2

FiG. 6.16: Comparaison des PSD de pression modélisées et expérimentales pour les deux campagnes
d’essais APF

Ainsi, pour définir le coefficient de Corcos global, il a été primordial de vérifier que le calcul de ce
coeflicient pouvait se faire & partir des coefficients de Corcos locaux a 'image de ce qui avait été fait
dans les parties précédentes. Pour le cas de I'lI'TP, le coefficient de Corcos global pour chaque point
d’essai était facile a estimer dans la mesure ol il n’y avait pas de déplacement du contenu fréquentiel
des cohérences le long de la corde. Il en a été de méme avec ’étude sur l'intrades voilure. L’APF
par contre nécessite un autre traitement du fait des différences énoncées précédemment. Afin de
pallier ce probléme d’évolution des fréquences du phénoméne, une étude préliminaire a été effectuée
& partir des données PSD de pression. Cette étude réalisée dans la section 2.3.3 avait cherché &
montrer gu’il était possible de « corriger » cette évolution des fréquences 4 U'intérieur de la couche
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de mélange via un adimensionnement dépendant de la vitesse de convection locale de I’écoulement
a l'intérieur de la couche de mélange. Ce nouvel adimensionnement sera donc utilisé dans la suite de
cette étude dans le but de définir le coefficient de Corcos unique 4 considérer pour cette modélisation.

L’utilisation du nouvel adimensionnement nécessite la connaissance des vitesses de propagation
locales. Or, comme cela avait été observé sur la figure 2.29 de la section 2.3.3, ces vitesses se superpo-
saient globalement pour chacune des deux campagnes d’essais APF. Tl est donc possible de définir
un modéle d’évolution des % (c.if 2.3.2) pour chaque campagne d’essai. La figare 6.17 montre
les résultats de la modélisation des vitesses de convection obtenus & partir de différents points ex-
périmentaux (& gauche : campagne APF n°l, a droite campagne APF n°2). Cette modélisation
est réalisée pour chaque campagne via une interpolation des points expérimentaux existants. Les
vitesses de propagation modélisées pour chacune des campagnes sont tracées en rouge. L’axe des
abscisses donne la position le long de l’axe longitudinal et 'axe des ordonnées donne la valeur du

rapport des vitesses de convection avec la vitesse Vig.
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(a) Vitesse de propagation adimensionnée calculée 4 par-  (b) Vitesse de propagation adimensionnée calculée & par-
tir des capteurs de pression de la campagne APF n®l  tir des capteurs de pression de la campagne APF n°2
(Modéle : en rouge, expérience : antres couleurs) {Modgle : en rouge, expérience : autres counleurs)

F1G. 6.17: Comparaison des vitesses de propagation calculée & partir des capteurs de pression ins-
tationnaire

Les vitesses de propagation sont modélisées pour chacune des campagnes d’essais APF. Pour la
campagne d’essai APF n°l, plus de 7 capteurs & V'intérieur de la couche de mélange ont été utilisés
alors que pour la campagne APF n°2, seuls quatre capteurs ont pu étre utilisés. Concernant la
modélisation de ces vitesses de propagation, leurs valeurs ne sont cependant pas les mémes entre les
campagnes, une différence nette en termes de pente apparait entre les deux droites rouges de la figure
6.17. En ce qui concerne l'erreur liée au calcul de ces vitesses, elle reste relativement importante
pour les données de la campagne APF n°2 dans la mesure ot le calcul de ces vitesses modélisées ne
se fait que sur deux points de vol et que pour quatre capteurs de pression instationnaire.

Etudions maintenant les coefficients de Corcos 4 partir du nouvel adimensionnement. 11 est im-
portant de noter que 'adimensionnement utilisé pour la définition du coefficient de Corcos global
sera basé sur les vitesses de propagation modélisées de la figure 6.17.

La figure 6.18 montre les coefficients de Corcos calculés & partir des données de pression mesurées
4 'intérieur de la couche de mélange pour les deux campagnes d’essai APF n°1 et n°2. Ces coeflicients
ont été obtenus a partir de ’équation (6.2). Il est a noter qu’un seul coefficient de Corcos a été obtenu
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pour chaque point d’essai. A gauche se trouvent les résultats de la campagne APF n°1 et & droite
ceux de la campagne APF n°2. L’axe des abscisses donne les valeurs en fréquence et 'axe des
ordonnées les valeurs de ces coeflicients.
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{a) Coefficient de Corcos calculés suivant axe longitu-  (b) Coefficient de Corcos calculés suivant ’axe longitu-
dinal pour la campagne APF n®1 dinal pour la campagne APF n°2

F1a. 6.18: Coefficient de Corcos calculés & partir des capteurs de pression instationnaire

Cette figure montre que les coeflicients de Corcos se superposent bien avec le nouvel adimension-
nement & I'image de ce qui avait été vu dans la section 2.3.3 avec les PSD de pression. Il est donc
possible de définir & partir de ce nouveau paramétre un coeflicient de Corcos global pour chacune
des campagnes d’essais APF. 1l est important de noter que ces deux coefficients ont des valeurs re-
lativement différentes. Un coefficient unique, indépendant de la géométrie ne serchle donec pas pour
le moment envisageable. Afin de vérifier 1a pertinence d'un coefficient unique il sera nécessaire de
disposer d’une campagne d’essai possédant une trés bonne instrumentation & intérieur de la couche
de mélange. Les coefficients de Corcos utilisés par la suite seront ainsi calculés & partir des données
expérimentales APF et de I’équation (6.7) pour chacune des campagnes d’essais. Ces coefficients ne
seront calculés sur PAPF que suivant 'axe longitudinal.

Validation de la modélisation des cohérences Comme cela a été expliqué dans la section 2.3.3,
I’étude des cohérences est uniquement faite suivant la direction de ’axe longitudinal. L’expression
de la cohérence sur PAPF s’écrit donc :

IAmli,j

Yog(f,2) = e S (6.9)

, avec f la fréquence, Ax;; la distance entre les capteurs ¢ et j suivant 'axe z et . le coefficient
de Corcos global défini dans la partie précédente.

La figure 6.19 montre les résultats de la modélisation des cohérences obtenus le long de l'axe
longitudinal en prenant pour référence le capteur n°14 pour la campagne APF n°1 (4 gauche) et
le capteur n°34 pour la campagne APF n®2 (a droite). Les cohérences modélisées sont tracées en
rouge et les cohérences expérimentales en bleu. L’axe des abscisses donne les valeurs en fréquence
et 'axe des ordonnées donne 'amplitude des cohérences.

Les résultats obtenus pour les deux campagnes sont globalement corrects. En effet, les fréquences
ainsi que les amplitudes des cohérences sont bien estimées pour la plupart des capteurs situés a
Iintérieur de la couche de mélange. La modélisation des cohérences via l'utilisation de ce coefficient
de Corcos global s’avére donc adéquate et suffisante pour ce type de tremblement.
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{b) Cohérence calculées suivant I'axe longitudinal & partir du modéle
de cohérence {en rouge) et des données expérimentales (en bleu) pour
la campagne APF n°2

Fia. 6.19: Comparaison des cohérences entre les capteurs de pression sur les campagnes d’essais
APF

Validation de la modélisation des phases La modélisation de la phase le long de ’axe longi-
tudinal se fait via 'expression suivante :

_ 2m fAxy

¢$i,j($7f) = W_ (6.10)

, avec f la fréquence, Az; 4 la distance entre les capteurs ¢ et j suivant ’axe longitudinal et Vj(x)
la vitesse de convection des instationnarités 4 'intérieur de la couche de mélange.

La figure 6.20 montre les résultats de la modélisation des déphasages obtenus le long de l'axe
longitudinal en prenant pour référence le capteur n°14 pour la campagne APF n°1 (4 gauche) et le
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capteur n°34 pour la campagne APF n°2 (4 droite). Les déphasages modélisés sont tracées en rouge
et les déphasages expérimentaux en bleu. L’axe des abscisses donne les valeurs en fréquence et 'axe
des ordonnées la valeur des phases,
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{b) Déphasages calculés suivant I'axe longitudinal 4 partir du modéle
de cohérence (en rouge} et des données expérimentales {en bleu) pour
la campagne APF n°2

Fic. 6.20: Comparaison des déphasages entre les capteurs de pression pour les deux campagnes
d’essais APF

Les résultats observés pour la campagne APF n°1 sont relativement bons contrairement & ce qui
est observé sur la campagne APF n°2. En effet, pour cette deuxiéme campagne le modéle présente
des difficultés & bien prévoir I’évelution ainsi que la pente de déphasage entre les différents couples
de capteurs de pression instationnaire situés & intérieur de la couche de mélange. Ceci peut &tre di
en partie aux imprécisions liées au calcul de ces vitesses de propagation locale d'instationnarité et
aussi en partie au manque de capteurs exploitables & I’intérieur de la couche de mélange. En ce qui
concerne les déphasages de la campagne APF n°1, leur évolution est trés bien modélisée de méme
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que les pentes associées.

Validation de la modélisation des CSD L'expression qui a été utilisée pour modéliser les
densités croisées sur 'APF est la suivante :

CSD;i(z, f) = 7=, f)\/PSDz'(f)PSDj(f)ew(m’f) (6.11)

, avec f la fréquence et Ax;; la cohérence entre les capteurs ¢ et j et PSDi, PSDj les densités
spectrales de puissance de pression des capteurs ¢ et j respectivement.
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(a) CSD (partie réelle) calculés suivant I'axe longitudinal & partir du modele de
cohérence (en rouge) et des données expérimentales (en bleu) pour la campagne
APF n°1
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{(b) CSD (partie réelle) calculés suivant l'axe longitudinal & partir du
modéle de cohérence (en rouge) et des données expérimentales (en
bleu) pour la campagne APF n°2

F1G. 6.21: Comparaison des CSD {partie réelle) entre les capteurs de pression pour les deux cam-
pagnes d’essais APT



6.5 APPLICATION DU NOUVEAU MODELE A DES CAS DE TREMBLEMENT SANS INTERACTION
ONDE DE CHOC/COUCHE LIMITE 163

La figure 6.21 montre les résultats de la modélisation de la partie réelle des densités croisées
obtenus le long de 1'axe longitudinal en prenant pour référence le capteur n®14 pour la campagne
APF n°1 (a gauche) et le capteur n°34 pour la campagne APF n°2 (a droite). La partie réelle des
CSD modélisés est tracée en rouge et celle des CSD expérimentaux en bleu. L’axe des abscisses
donne leg valeurs en fréquence et 'axe des ordonnées donne la valeur de la partie réelle de ces CSD.
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{b) CSD (partie imaginaire) calculés suivant {"axe longitudinal a paz-
tir du modéle de cohérence (en rouge) et des données expérimentales
{en bleu} pour la campagne APF n°2

FiG. 6.22: Comparaison des CSD (partie imaginaire) entre les capteurs de pression pour les deux
campagnes d’essais APF

Sur cette figure, les densités croisées de la campagne APF n°1 sont globalement bien modélisées.
En effet, leur évolution suivant 1’espace et la fréquence semble &tre bien prévue. Ce qui n’est pas
le cas des densités croisées de la campagne APF n°2 ou d'importantes différences au niveau des
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fréquences peuvent étre constatées. Cette derniére observation n'est pas surprenante dans la mesure
ol1, pour les résultats obtenus sur la campagne APF n°2, les écarts observés entre le modéle et les
données en vol sont principalement une conséquence des écarts observés précédemment sur les PSD
de pression, cohérences et déphasages entre les capteurs.

La figure 6.22 montre les résultats de la modélisation de la partie imaginaire des CSD obtenus
le long de I’axe longitudinal en prenant pour référence le capteur n°14 pour la campagne APF n°1
(& gauche) et le capteur n®34 pour la campagne APE n°2 (a droite). La partie itaginaire des CSD
modélisés est tracée en rouge et celle des CSD expérimentaux en bleu. L’axe des abscisses donne les
valeurs en fréquence et I'axe des ordonnées donne la valeur de la partie imaginaire de ces CSD.

La modélisation de la partie imaginaire des CSD présente également de bons résultats. Le modéle
de cohérence semble en effet trés bien modéliser cette grandeur & 'intérieur de la couche de mélange
de VAPF n°1. Ceci est moins le cas pour la campagne APF n°2, ot les valeurs fournies par le madéle
présentent un léger décalage en fréquence par rapport aux données expérimentales. Toujours-est-il
que pour cette campagne les amplitudes de la partie imaginaire des CSD restent globalement bien
représentées.

Validation de la modélisation des efforts aérodynamiques La figure 6.23 montre les ré-
sultats de la modélisation des PSD d’efforts obtenus & U'intérieur de la couche de mélange pour la
campagne n°1 (4 gauche) et la campagne n°2 (4 droite). Les efforts modélisés sont tracés en rouge
et ceux issus des données expérimentales en bleu. Ces efforts ont été calculés pour chacune des cam-
pagnes d’essais & partir des données du cété droit ct du coté ganche de PAPF. L'axe des abscisses
donne les valeurs en fréquence et 'axe des ordonnées donne les valeurs des PSD d’effort.
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(a) PSD d’efforts calculées pour la campagne APF1r°1 (b} PSD d’efforts calculées pour la campagne APF n°2
(Modele : en rouge, Expérience : En bleu) {Modéle : en rouge, Expérience : En bleu)

Fia. 6.23: Comparaison des PSD d’efforts entre les capteurs de pression sur les campagnes d’essais
APF

Les PSD d'efforts sont globalement bien modélisées pour les deux campagnes d’essais avec no-
tamment de plus grosses différences pour la campagne APF n°2 dues a la faible instrumentation
existante. L’erreur relative générée par le modeéle par rapport aux données en vol en termes de RMS
d’effort sur toute la bande de fréquence a été en moyenne de 3% pour les données de la campagne
APT n®l et de 5% pour les données de la campagne APF n°2. Les résultats sont done relativement
bons en termes de calcul d’effort RMS et le modéle semble a priori représentatif de la physique du
phénoméne.
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Conclusion de ’'étude sur 'APF Cette étude réalisée sur 'APF a montré que le modeéle
de Corcos était applicable & d’autres écoulements présentant une physique similaire 4 celle du
décollement HTP. Les données fournies par le modéle ont ainsi fournie de trés bons résultats,
avec une trés bonne précision (exreur RMS d’effort d’environ 4% en faisant la moyenne sur les
deux campagnes). Cette étude n’a cependant pas permis de comprendre toute la physique de ce
phénoméne, notamment celle liée & la propagation des instationnarités dans la direction transverse
4 1’écoulement. En effet, comme signalé sur la section 2.3.3, l'instrumentation des deux campagnes
était trop faible pour une analyse fiable des données. Elle ne permet donc pas de comprendre ce
qui se passe en termes de déphasage et de cohérence dans cette direction. Une campagne d’essai
mieux instrumentée pourrait aingi permettre une meilleure compréhension du phénoméne et donc
une meilleure modélisation des efforts aérodynamiques instationnaires présents a 'intérieur de cette
couche de mélange.
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Chapitre 7

Extension du nouveau modéle & des cas
de tremblement avec interaction onde de
choc/couche limite

Comme nous avons pu le voir au chapitre 3, le tremblement extrados voilure est un phénoméne
trés complexe qui rend la prévision de ’évolution de certains paramétres, tels Ia PSD de pression
dans la gone du choc ou la propagation de l'information dans la zone décollée, trés difficile. La
modélisation de ce tremblement s’annonce ainsi trés délicate et nécessite Putilisation d’hypothéses
simplificatrices. Ce chapitre a donc pour objectif d’'introduire un modéle basé sur les fonctions de
cohérence permettant de déterminer, moyennant des hypothéses bien précises, les efforts aérody-
namiques du tremblement sur Pextrados voilure. Ce modéle se décompose en deux parties, une
premiére dédiée 4 la modélisation des phénomeénes 4 Uintérieur de la zone. décollée et une seconde
a la prévision des phénoménes 3 U'intérieur de la zone du choe. Il est important de souligner que le
modeéle de cohérence présenté dans le chapitre précédent a été adapté sur extrados voilure afin de
tenir compte de la physique de cette écoulement. Cette adaptation a principalement été basée sur
la campagne CAT3D, cette campagne étant la plus compléte. Ce modéle a également été complété
avec les résultats obtenus & partir des trois autres campagnes d’essais, 4 savoir la campagne AVERT,
la campagne FLIRET et la campagne ARW-2.

7.1 Hypothéses de modélisation

Plusieurs hypothéses ont été faites pour essayer de modéliser le tremblement extrados voilure.
Ces hypothéses ont été définies dans le but de pallier le manque d’informations 1ié en partie a la
faible instrumentation en envergure de ces campagnes d’essais. Nous présenterons dans cette partie
les quatre hypothéses principales définies pour la modélisation de ce phénoméne.

7.1.1 Hypothése n°l : La région du choc et la région décollée sont considérées
comme indépendantes 'une de Pautre

11 & été montré dans la section 3.2.5 que 'évolution des cohérences entre deux points, Pun situé
dans la région du choc et 'autre dans ia région décollée, est trés particuliére dans la mesure ot
I'information entre ces deux régions ne présente pas toujours un lien trés clair. L’hypothése d’indé-
pendance entre les deux régions vise ainsi & s’affranchir de cette difficulté de modélisation tout en
essayant de ne pas trop s’éloigner de la physique du phénomeéne en attribuant des valeurs nulles aux
cohérences entre des couples de capteurs situés de part et d’autre de la limite entre les deux régions.
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Afin de valider cette hypothése, une étude a été réalisée sur différents points de mesure des trois
campagnes d’essais en soufflerie. L'étude a cherché & déterminer les efforts de la zone du choc et
de la zone décollée en utilisant I'hypothése d’indépendance (i.e. les cohérences entre un capteur 7
de la zone du choc et un capteur j de la zone décollée sont prises égales 4 zéro) et 4 comparer
leurs sommes & D'effort total réel généré par les instationnarités présentes sur lextrados voilure. 11
est & noter que ces efforts ont été déterminés 4 partir des données expérimentales via le calcul des
PSD et CSD de pression. L.a seule opération ne faisant pas intervenir ici les données expérimentales
correspond & celle liée & 'annulation des cohérences entre les capteurs de la zone du choc et de la
zone décollée pour le calcul de Deffort estimé.

L’objectif est ainsi de voir la différence entre ces efforts de maniére & vérifier ou non la validité de
cette hypothése. La figure 7.1 montre un schéma de la méthodologie du caleul d’effort utilisée suivant
Phypothése d’indépendance entre les deux régions. Les efforts ont tous été uniquement calculés 4
partir des informations délivrées par les capteurs de pression instationnaire de chaque campagne

=

Effort de larégion du choe  Effortdelaréglon décolide Effort global
Fia. 7.1: Méthode de calcul des efforts aérodynamiques avec 1a méthode d’indépendance

La figure 7.2 montre les efforts calculés sur différentes régions de I’extrados voilure pour deux cas
de tremblement des campagnes CAT3D, AVERT et FLIRET, un cas de tremblement moyen(figure
7.2, (a}, (c) et (e)) et un cas de tremblement fort ( figure 7.2, (b), (d) et (f)). La campagne ARW-2
ne sera pas utilisée dans cette partie du fait qu'on ne dispose d’aucune donnée de pression insta-
tionnaire pour cette campagne, ne permettant donc pas de calculer l'effort sur la voilure. Les cas
présentés sont représentatifs de tous les autres cas testés sur 'ensemble des campagnes d’essais &
disposition. En haut de chague sous-figure se trouvent deux contours de RMS de pression, dans
lesquelles sont délimitées en pointillé noir, la zone du choc (& gauche) et la zone décollée (3 droite).
Sur la partie basse de ces sous-figures se trouvent des PSD d’effort calculées & partir d'informations
délivrées par les capteurs de pression instationnaire. L'effort dans la région du choc est ainsi tracé
en bleu marine, l’effort dans la zone décollée est tracé en magenta et l'effort total sur 'ensemble
de la zone excitée de 1'aile est tracé en bleu foncé. La figure 7.2 montre que la contribution la plus
importante en termes d’effort vient de la région décollée, ce qui est normal dans la mesure ot cette
région s’étale sur une partie importante de l'extrados voilure et ol les niveaux d’instationnarités
semblent également &tre relativement importants. Ceci n’est pas le cas de la région du choc qui
n'apporte qu'une contribution faikle due & sa petite dimension. De plus, en ce qui concerne la forme
de ces PSD d’effort, la zone décollée semble étre celle qui définit la forme globale de effort. En effet,
les différences entre les courbes bleues et les courbes rouges sont trés faibles du point de vue de la
forme. Cette figure permet ainsi de bien montrer la contribution de chaque région dans le calcul de
I"effart total subi par l'extrados voilure. Des études similaires sur les autres campagnes d’essais ont
aussi montré la méme tendance.

Afin de valider cette hypothése d’indépendance entre les deux régions, une autre étude a été réa-
lisée, en comparant cette fois-ci les efforts globaux calculés précédemment & ceux ot 'on considére
les deux régions totalement corrélées (i.e. les cohérences entre un capteur i de la zone du choc et un
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capteur j de la zone décollée égales 4 1). L'idée est ainsi de montrer qu’entre les deux hypothéses
a considérer pour cette étude (i.e. indépendance entre les deux régions et dépendance totale entre
les deux régions), 'hypothése d’indépendance reste la plus pertinente. Les efforts globaux calculés
suivant deux méthodes différentes sont donc présentés sur la figure 7.3 pour les deux cas de trem-
blement étudiés : il y a ainsi un cas de tremblement moyen (figure 7.3, (a), (c} et (e)) et un cas de
tremblement fort (figure 7.3, (b), (d) et (f)). Les cas présentés sur cette figure sont représentatifs
de tous les cas étudiés sur ’ensemble des campagnes d’essais. La figure 7.3 est subdivisée en deux
sous-figures contenant chacune trois images, un contour RMS de pression en haut délimitant ’en-
semble de la zone excitée prise en compte pour le calcul de Peffort et deux spectres d’efforts en bas
comparant les efforts expérimentaux aux efforts calculés & partir des hypothéses de dépendance et
d’indépendance définie plus haut. Sur le spectre de gauche de chaque sous-figure se trouve 'effort
global expérimental en bleu et 'effort calculé & partir de ’hypothése d’indépendance en rouge (i.e.
cohérences nulles entre les capteurs de la zone du choc et les capteurs de la zone décollée). Sur le
spectre de droite se trouve l'effort global expérimental en bleu et D'effort calculé & partir de ’hypo-
thése de dépendance totale entre les régions en rouge (i.e. cohérence égale 4 un entre les capteurs
de la zone du choc et les capteurs de la zone décollée).

L’effort global calculé & partir des deux régions prises de maniére indépendante est trés proche de
I’effort global réel subi par la maquette. En effet, les amplitudes de ces PSD sont trés similaires et le
contenu fréquentiel des signaux est de maniére générale bien conservé. Une légére différence subsiste
néanmoins du fait que les cohérences entre les capteurs de chaque région ne sont pas réellement
nulles mais plutét trés faibles suivant la plage de fréquence observée. Cette hypothése permet ainsi
de s’'affranchir de la difficulté liée & la modélisation des phénoménes entre ces deux régions. En ce
gui concerne leffort global calculé en supposant une corrélation parfaite entre les deux régions, il est
largement surestimé par rapport a Veffort global réel, confirmant ainsi la pertinence de 'hypothése
d’indépendance dans la modélisation des phénoménes entre la région du choc et la région décollée.
Une étude de Derreur relative obtenue & partir de ces efforts a aussi été réalisée afin de quantifier
Derreur générée par chacune des deux hypothéses. La figure 7.4 montre ainsi pour les différentes cam-
pagnes d’essais en soufflerie les erreurs obtenues en RMS d’effort pour ces deux méthodes de caleuls.

Les erreurs en RMS d’effort sont en moyenne pour la méthode des « régions indépendantes »
de 13% pour la campagne CAT3D, 11% pour la campagne AVERT et de 6% pour la campagne
FLIRET. Pour la méthode des « régions parfaitement dépendantes » Perreur relative RMS d’effort
est en moyenne de 140% pour la campagne CAT3D, 102% pour la campagne AVERT et 73% pour la
campagne FLIRET. Ces chiffres permetient donc de bien confirmer la pertinence de hypothése des
« régions indépendantes » et d’ainsi valider cette approche pour la suite de 1'étude. Concernant les
écarts observés en termes d’erreur relative entre les essais FLIRET et les deux autres campagnes, ils
se justifient par le nombre de capteurs installés sur chacune de ces campagnes. En effet, la campagne
FLIRET est une campagne qui posséde un nombre de capteurs trés réduit par rapport aux deux
autres campagnes, limitant ainsi erreur générée par les hypothéses faites, ce qui n’est pas le cas
des autres campagnes bien mieux instrumentés.

7.1.2 Hypothése n°2 : Les cohérences et déphasages en envergure entre les
capteurs dans la région du choc ont des valeurs nulles

L’étude des cohérences et des déphasages en envergure dans la région du choc a montré que la
modélisation de ces paramétres restait trés complexe. En effet, les courbes analysées & partir des
données CAT3D ne permettaient pas d’avoir une compréhension précise des phénoménes suivant
cette direction, du fait notamment de la distance séparant les différentes sections d’études, rendant
ainsi impossible toute modélisation. Les autres campagnes d’essais n’ont malheureusement pas pu
fournir plus d’information a cet égard du fait de l'instrumentation trop grossiére dans la zone du
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F1G. 7.2: Contribution des efforts de la zone décollée et de la zone du choc sur Veffort global
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F1G. 7.3: Comparaison des efforts globaux entre la méthode des régions indépendantes et la méthode
des régions dépendantes
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F1a. 7.4: Erreur relative en RMS d’effort sur les trois campagnes d’essais

choc. Afin de pallier ce manque de données, les cohérences et les déphasages entre les capteurs dans
la région du choc ont ainsi été considérés nuls en envergure. Cette hypothése permet de s’affranchir
des inconnues liges & la propagation des instationnarités le long de 'envergure, tout en restant assez
proche de la physique du phénoméne.

7.1.3 Hypothése n°3 : Les déphasages entre les capteurs dans la région du choc
ont des valeurs nulles en corde

En ce qui concerne les déphasages le long de la corde, les observations faites lors de ’étude de
cette zone dans la section 3.2.5 ont montré que les déphasages entre les capteurs le long de la corde
pouvaient étre également considérés comme nuls, du fait notamment de 'étendue trés limitée de
la région du choc. En effet, comme il a &té montré dans la section 3.2.5, la région du choc s’étend
sur environ 6% en corde sur I'extrados voilure rendant ainsi impossible la présence de déphasages
importants suivant cette direction & 'intérieur de cette région.

7.1.4 Hypothése n°4 : Les déphasages entre les capteurs dans la région du dé-
collement ont des valeurs nulles en corde

L’étude des déphasages dans la région décollée a montré qu’il était difficile de prévoir évolution
des phases le long de la corde dans la mesure ou la propagation des instationnarités restait trés mal
comprise. L’hypothése faite dans le but de limiter 'erreur induite par ces évolutions de phase a donc
été de considérer les déphasages nuls entre les capteurs le long de la corde a lintérieur de la zone
décollée.

7.2 Modélisation des efforts & I'intérieur de la zone décollée

La modélisation des efforts instationnaires & l'intérieur de la zone décollée se déroule en plusieurs
étapes : il y a tout d’abord une étape de modélisation des PSD de pression via des méthodes d’inter-
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polation, ensuite une étape de modélisation des cohérences via la définition de coeflicients de Corcos
et finalement une étape de modélisation des déphasages dans laquelle s’effectue la modélisation des
vitesses de propagation. Ces différentes étapes permettent ainsi de définir des CSD de pression et de
calculer 1a valeur de effort aérodynamique. La figure 7.5 montre un schéma, des différentes étapes
4 suivre dans le processus de modélisation des efforts de la zone décollée. Par souci de simplicité, 1a,
modélisation présentée dans cette partie sera basée sur les données de la campagne CAT3D méme
si le développement de ce modéle est effectué & partir des quatre campagnes d’essais présentés dans
la section 3.1.

Vitesse de propagatien
Vitesse de
propagationeny

Coefficlentde Corcos
E Matrice des ) o
n n
Coefficlentde Corcos J7 SPESEnA Ty ‘ CSD de pression
enx
Coefliclentde Corcos = Matrice Interspectrale
eny PSOde prossion |

Modélisation des PSD - [
PO de prossion de presslon ]
Inlégration des CSD

Inigrpoiation des PSD

enx |

Calculdes efforts
instationnaire

Interpolation de PSD

eny

F1a. 7.5: Schéma de modélisation A l'intérieur de la zone décollée

Cohérence |

Modélisation des PSD de pression La modélisation des PSD de pression a été similaire & celle
définie dans le chapitre 6.2 pour les cas de tremblement H'T'P, intrados voilure et APF. Pour rappel,
la section 2.1.3 avait montré que les amplitudes PSD de pression évolualent de maniére linéaire en
corde et en envergure. Une interpolation linéaire était donc suffisante pour modéliser les PSD de
pression & lintérieur de la zone décollée. Cette interpolation a été utilisée pour modéliser les PSD
de pression suivant la corde et 'envergure.

Modélisation des cohérences La modélisation des cohérences pour le cas du tremblement ex-
trados voilure est légérement différente de ce qui a été fait précédemment pour les autres cas de
tremblement. FEn effet, les phénomeénes physiques ne sont pas tout & fait les mémes dans la mesure
oll il a été observé que le contenu fréquentiel du phénoméne variait en fonction de la section en en-
vergure étudiée. Il y a donc un besoin d’adapter le modéle de maniére 4 rester le plus représentatif
possible de la physique du phénomeéne. A I'image de ce qui a été précédemment effectue, la mode-
lisation des cohérences passe par la modélisation des coefficients de Corcos. Il est donc nécessaire
de bien définir des coeflicients de Corcos afin de pouvoir bien modéliser ces cohérences entre les
différents capteurs.

Définition des coefficients de Corcos Les coefficients de Corcos varient du fait de évolution
fréquentielle des phénoménes observés suivant la position en envergure. 1l est donc nécessaire de
prendre en considération cette évolution dans la modélisation de ces coefficients. La figure 7.6
présente les coeflicients de Corcos calculés & partir de couples de capteurs de pression instationnaire
représentés par des points verts. Les formules des équations (6.2) et (6.3) ont été utilisées pour
le calcul de ces coefficients. Tes fléches bleues et rouges montrent les couples de capteur utilisés
pour le calcul de ces coeflicients. Les graphes & l'intérieur de I’encadré bleu présentent & gauche les
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coefficients de Corcos tracés a partir des couples de capteurs situés le long de l'axe longitudinal sur
la section interne, centrale et externe. L’encadré vert présente quant & lui les coefficients de Corcos
calculés & partir de deux couples de capteurs situés sur deux sections différentes en corde. Dans
ce dernier encadré, les coefficients de Corcos calculés & partir des capteurs situés a x/c=95% sont
tracés en rouge et ceux calculés & partir des capteurs situés a x/c=75% sont tracés en bleu.
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Fra. 7.6: Calcul des coefficients de Corcos & partir de quelques couples de capteurs & I'intérieur de
la zone décollée

Les coeflicients de Corcos calculés le long de la corde & partir de capteurs situés sur la méme
section en envergure ne présentent pas de variations en termes d’amplitude et de contenu fréquen-
tiel. Les courbes de chaque graphe ont I’air de bien se superposer. Ceci n’est pas le cas pour les
coefficients de Corcos calculés le long de Uenvergure. Les courbes de Corcos présentées dans l'en-
cadré vert montrent qu’entre deux sections en corde, il y a un léger décalage en fréquence mettant
ainsi en évidence la présence d’instationnarités transverses de nature différente. Cette étude nous
permet donc de montrer la présence de différents types d’instationnarités se propageant a 'intérieur
de cette zone décollée. On a ainsi d'un cdté les instationnarités qui se propagent le long de 1'axe
longitudinal et de Pautre les instationnarités qui se propagent le long de l'axe transverse. Cette
étude préliminaire nous permet de définir cing coefficients de Corcos différents, avec d’une part,
trois coeflicients suivant les trois sections en envergure et d’autre part deux coefficients suivant les
deux sections en corde analysées. Au niveau de 'envergure il a été trés difficile d’obtenir plus de
deux valeurs de coefficient de Corcos dans la mesure ot les capteurs trop séparés les uns des autres
ne permettaient pas d’obtenir des valeurs exploitables fiables.

La figure 7.7 présente une grille de capleurs de pression instaticnnaire dans laquelle des coeffi-
cients de Corcos ont é4é attribués suivant les sections en corde et en envergure. Ainsi les paramétres
Orel, Gien eb o représentent les coefficients de Corcos longitudinaux déterminés a partir des données
expérimentales et appliqués & tous les capteurs situés sur chacune des trois sections en envergure qui
ont servi & les calculer. Le coefficient o sera ainsi utilisé pour tous les capteurs de la section interne,
ez pour tous les capteurs de la section centrale et .3 pour tous les capteurs de la section externe.
Les coefficients . et G sont les coefficients de Corcos transverse qui seront utilisés pour tous les
capteurs situés sur les deux sections en corde. Le coefficient 8.1 est utilisé pour tous les capteurs
situés & iso x/c=T5% et B pour tous les capteurs situés 4 iso x/c=95%. Les paramétres o, et 37,
représentent les coefficients de Corcos qui n’ont pour le moment pas été calculés. En effet, pour le
calcul des coefficients de Corcos longitudinaux il est nécessaire d’avoir au moins deux capteurs de
préférence pas trop proches I'un de 'autre afin que les instationnarités présentes & 'intérieur de ce
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décollement soient bien prises en compte, ce qui n’est pas le cas pour la plupart des sections en
corde de cette campagne d’ol U'intérét de passer par une modélisation.
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F1G. 7.7: Schéma d’une grille de capteurs & l'intérieur de la zone décollée

Au vu de la difficulté rencontrée lors de 1a définition des coefficients de Corcos, des méthodes
d’interpolation Hnéaire ont été utilisées afin de modéliser ces coeflicients 14 ol Pinformation ne nous
permet pas de les déterminer empiriquement. Les coefficients o, et /. ont ainsi été interpolés li-
néairement & partivr des coefficients existants de la figure 7.7. Cette méthode permet d’attribuer
pour chaque couple de capteurs situé sur une méme section en envergure un coefficient de Corcos
longitudinal et pour chaque couple de capteur situé sur une section méme en corde, un coefficient
de Corcosg transverse.

Cette méthode bien gqu’efficace pour déterminer les coefficients de Corcos suivant chagque section
en corde et en envergure ne nous permet cependant pas de déterminer de maniére précise les coef-
ficients de Corcos entre un couple de capteurs dits « diagonaux » situés 4 la fois sur deux sections
en corde et en envergure différentes ( cf. points bleus de la figure 7.8). Afin de prendre en compte
le lien entre ces couples de capteurs quelques hypothéses de modélisation doivent donc aussi étre
définies.

La figure 7.8 montre ainsi un cas dans lequel les capteurs en bleu ne sont pas situés sur une méme
section en corde et en envergure. Afin de calculer les coefficients de Corcos entre ce couple de capteur
et de rester le plus physique possible, il est nécessaire de fixer deux conditions, d'une part sur Ia
maniére dont ce coefficient de Corcos (longitudinal et transverse) attribué pour ce couple de capteur
va &tre calculé et d’autre part sur la distance séparant ces capteurs de pression instationnaire. Ce
probléme ne se posait pas précédemment sur les cas de tremblement HTP et intrados voilure dans
la mesure ot un seul coefficient de Corcos était défnini en longitudinal et en transverse. On avait
donc pas Pembarras du choix comme sur extrados voilure,

Les études réalisées sur les campagnes d’essai en soufflerie pour des cas de tremblement extrados
voilure ont montré que le meilleur résultat en termes de modélisation des cohérences pour un couple
de capteurs « diagonaux » était obtenu lorsque le coefficient de Corcos longitudinal retenu était
celui qui appartenait & la section la plus proche située & Uextérieur par rapport aux deux capteurs
ek lorsque le coefficient de Corcos transverse retenu étaif celul qui appartenait 4 la section la plus
proche du bord de fuite. Ainsi sur 'exemple des deux capteurs de la figure 7.8, le coefficient de Corcos
longitudinal reter est cso et le coeflicient de Corcos transverse retenu est 3, . Cette condition définie
4 partir des données empiriques permet ainsi de modéliser de maniére correcte les cohérences entre
les capteurs dits « diagonaux ». Concernant la condition relative & la distance entre les capteurs,
celle-ci sera définie de maniére & considérer les cohérences nulles pour des capteurs situés i des
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F1G. 7.8: Capteurs diagonaux & l'intérieur de la zone décollée

distances trop importantes en corde et en envergure. Le critére utilisé pour annuler les valeurs de
cohérence a été fixé aux distances de x/c>20% et y/b>15%, distance auxquels les capteurs sont
congidérés comine trop éloignés pour pouvoir présenter un quelconque lien physique.

Modélisation des phases La modélisation des phases dans le cas du tremblement extrados voi-
lure est également similaire & celle effectuée pour les cas de tremblement HTP. L'unique différence
est qu’elle ne se fait que suivant Ienvergure dans la mesure o 'évolution des déphasages en corde
semble 8tre relativement arbitraire et done complexe & modéliser. Les valeurs des vitesses de convec-
tion n’ont par conséquent été déterminées que suivant l'envergure.

Avant de se lancer dans la modélisation, il est important de rappeler I’étude réalisée dans la
section 3.2.5. En effet, I’étude des déphasages en envergure & l'intérieur de la zone décollée avait
montré l'existence d'une propagation d’instationnarité le long de cette direction. Il avait ainsi été
conclu que, dans la zone décollée, il existait des instationnarités se propageant de Uintérieur vers
Vextérieur de ’aile &4 des vitesses caractéristiques assez particuliéres. Les vitesses oscillaient autour
d’une valeur de Vp,/Vo de 0,4 avec Vp, la vitesse de propagation le long de Penvergure et Vo la
vitesse infinie amont. Malheureusement, cette valeur de vitesse de propagation ne peut se déterminer
que sur un nombre de capteurs trés réduits. Afin de rester le plus représentatif de la physique et de
s’affranchir des difficultés liées au calcul de ces vitesses, I’hypothése d’homogénéité des vitesses de
propagation sera effectuée pour ce type de tremblement & 'image de ce qui a été fait lors de ’étude
sur 'IITP. Lorsque cette vitesse ne peut &tre déterminée empiriquement, la valeur utilisée par dé-
fant suivant cette direction sera de 0,4V,,. T.a figure 7.9 résume Papproche qui a été utilisée pour
la modélisation de cette vitesse le long de 'envergure & 'intérieur de la zone décollée. Cette figure
représente schématiquement les phénomeénes présents sur une aile lorsqu’on se trouve en condition
de tremblement. La ligne rouge représente 'onde de chec, la surface bleue la zone décollée, les croix
rouges les capteurs de pression instationnaire & l'intérieur de la région décollée et les fldches rouges la
direction de propagation des instationnarités. V,,; représente les différentes vitesses de propagation
en envergure suivant la position du capteur et V4, la vitesse de propagation de I’écoulement global
en envergure utilisée dans la modélisation.

Le déphasage suivant la direction transverse est déterminé via ’équation (6.4) en ne considérant
que les termes en y. Ce déphasage sera exprimé en fonction de la ¥}, modélisée suivant I'envergure.
Il est & noter que comme le déphasage modélisé entre les capteurs le long de la corde est nul, le
déphasage global entre les différents capteurs & l'intérieur de la zone décollée est égal a celui modélisé
€Il envergure.
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Fia. 7.9: Modélisation des vitesses de propagation suivant envergure

Modélisation des CSD de pression et calcul des efforts aérodynamiques TLe terme de
CSD de pression découle des valeurs de cohérences, de déphasages et de PSD de pression. Le calcul
des CSD de pression et des efforts aérodynamiques se fera donc comme défini dans 'équation (6.5)
et (6.6) du chapitre 6.2.

7.3 Validation du modéle 4 'intérieur de la zone décollée

La validation du modéle dans la zone décollée est réalisée en utilisant les données des campagnes
d’essais en soufflerie CAT3D, AVERT et FLIRET. La campagne ARW-2 n’a pas été utilisée dans
cette partie du fait qu’on ne dispose pour cette campagne que des valeurs de RMS de pression. Par
souci de simplicité, seuls les résultats obtenus sur la campagne CAT3D seront présentés dans cette
partie. Les résultats obtenus sur les deux autres campagnes peuvent se trouver dans Pannexe C.
L’instrumentation utilisée pour valider le modéle est présentée sur la figure 7.10. Les capteurs de
pression instationnaire modélisés dans la zone décollée sont représentés sous forme de points noirs.
La zone en bleu délimite la zone décollée et les capteurs de référence utilisés pour valider le madéle
sont représentés sous la forme de points rouges. Treize capteurs ont &té utilisés pour modéliser les
efforts & l'intérieur de la zone décollée. Les résultats ont été validés sur toutes les sections de cette
campagne d’essai, néanmoing nous nous limiterons dans ce mémoire & montrer les résultats des sec-
tions entourées en rouge sur la figure 7.10.Un cas de tremblement moyen et un cas de tremblement
fort ont é&té étudiés.

Avant d’entamer la validation du modéle il est important de préciser que pour chaque figure, le
code de couleur utilisé a été le suivant : en bleu ont été tracées les données expérimentales et en
rouge les données modélisées. Les figures dans lesquelles seules une couleur apparait sont celles o
les valeurs expérimentales et modélisées sont identiques.

Validation de la modélisation des PSD de pression Dans cette partie, les PSD de pression
sont modélisées puis comparées aux données expérimentales. La figure 7.11 présente les PSD des dif-
férents capteurs d'une méme section en envergure tracées en fonction des fréquences adimensionnées.

Les P5D modélisées ont des valeurs trés proches des PSD expérimentales sur toute la corde,
tant du point de vue de la forme que de Pamplitude. Ce résultat a aussi été observé sur les autres
sections en envergure. La méthode d’interpolation linéaire semble donc valide pour modéliser les
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F1G. 7.10: Instrumentation de référence utilisée dans la campagne CAT3D

PSD en corde A Vintérieur de la zone décollée.

Une étude a aussi été réalisée en envergure dans le but de valider la modélisation suivant cette
direction. Ainsi, la figure 7.12 présente les PSD des diftérents capteurs d’une méme section en corde
tracées en fonction des fréquences adimensionnées.

Les PSD de pression modélisées ont, & I'image de ce qui a été observé sur la figure précédente, des
valeurs trés proches des PSD expérimentales. En effet, la forme ainsi que 'amplitude de ces PSD sont
bien estimées. Ce résultat a aussi été vérifié sur 'autre section en corde. La méthode d’interpolation
linéaire semble donc étre suffisante pour la prévision des PSD de pression & Uintérieur de la zone
décollée.

Validation de la modélisation des cohérences Dans cette partie, les cohérences sont mo-
délisées puis comparées aux données expérimentales. La figure 7.13 présente les cohérences entre
différents couples de capteurs d’une méme section en envergure a y/b=73% tracées en fonction des
fréquences adimensionnées.

Les cohérences modélisées sur celte figure ont des valeurs trés proches des cohérences expéri-
mentales sur toute cette section. La décroissance en {réquence et dans 'espace est bien prise en
compte par le modéle. Ce résultat a aussi été vérifié sur les autres sections de cette campagne. Le
modéle de cohérence semble donc étre suffisant et valide pour la prévision des cohérences suivant
I’axe longitudinal.

La figure 7.14 présente les cohérences tracées & partir de différents couples de capteurs d'une
méme section en corde a x/c=95% en fonction des fréquences adimensionnées. Le capteur de réfé-
rence est situé & y/b=78% en envergure.

Les cohérences modélisées sur cette figure ont aussi des valeurs trés proches des cohérences expé-
rimentales sur toutes les sections étudiges. [’évolution des cohérences snivant la direction transverse
est bien respectée en fréquence et en amplitude. La modélisation des cohérences via le modéle de
Corcos semble 4 nouveau é&tre suffisante et valide pour cette étude.

Dans le cadre de la validation du modéle de cohérence, une autre étude a ét¢ envisagée pour les
couples de capteurs situés sur des sections différentes en corde et en envergure (c.f. figure 7.8). Cette
étude a ainsi cherché & valider les conditions imposées dans la section 7.2 concernant la modélisation
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F1G. 7.11: PSD de pression suivant la corde (Campagne CAT3D)

des cohérences entre capteurs diagonaux. La figure 7.15 présente les cohérences calculées & partir
des différents couples de capteurs, positionnés sur des sections différentes en envergure et en corde,
tracées en fonction des fréquences adimensionnées. Le capteur de référence est situé a x/c=75%
et y/b=73%. Les cohérences sont ainst comparées entre ce capteur et les capteurs de la section

x/c=95%.

Les cohérences modélisées entre ces différents couples de capteurs dits « diagonaux » sont trés
proches des cohérences expérimentales. In effet, I'évolution en amplitude et en fréquence est bien
prévue pour ces différents couples de capteurs. Des résultats similaires ont aussi été retrouvés sur
tous les autres couples de capteurs étudiés. Les conditions de modélisation de ces capteurs semblent
donc donner des résultats proches de la physique et peuvent donc s’appliquer & Vintérieur de la
région décollée.
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F1G. 7.12: PSD de pression suivant 'envergure (Campagne CAT3D)

Validation de la modélisation des phases Dans cette partie, les déphasages entre les diffé-
rents couples de capteurs sont modélisés puis comparés aux données expérimentales. La figure 7.16
présente les déphasages entre différents couples de capteurs d’'une méme section en envergure &

y/b=73% tracées en fonction des fréquences adimensionnées. Le capteur de référence est situé a
x/c=54%.

Cette figure montre 'existence de différences assez notoires entre le modéle et les données en
soufllerie. Ceci était prévisible dans la mesure ol une grosse hypothése avait été réalisée concernant
la modélisation des phases le long de la corde. Toutefois, malgré ces divergences, ’hypothése sur les
phases sera conservée dans la mesure ol celle-ci reste la plus pertinente au vu de la complexité du
phénoméne et du caractére pseudo-aléatoire de 'évolution des phases le long de cette direction.
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F1a. 7.13: Cohérences entre les capteurs suivant la corde {Campagne CAT3D)

{b) Cas de tremblement fort
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F1a. 7.14: Cohérences entre les capteurs suivant I'envergure (Campagne CAT3D)

En ce qui concerne ’étude réalisée sur des capteurs positionnés le long de V'envergure, la fi-
gure 7.17 présente les déphasages entre différents couples de capteurs d’une méme section en corde
a x/c=95% tracés en fonction des fréquences adimensionnées. Le capteur de référence est situé a
y/b=T78%.

Lia modélisation des déphasages suivant l’axe transverse ne semblent pas a priori montrer de
bons résultats si l'on se concentre sur les courbes des premiers capteurs (i.e. les capteurs situés & des
y/b allant de 42% a 58%). Cela n’est pas surprenant dans la mesure ou ces capteurs sont situés 4 une
distance assez importante du capteur de référence. Le modeéle considére d’ailleurs ces déphasages
comme nuls. Cependant, pour les capteurs situés non Join du capteur de référence, les résultats sont
bien différents. En effet, les déphasages modélisés sont trés proches des déphasages expérimentaux
et I’évolution de la pente est également trés bien respectée pour ’ensemble des capteurs. Ce constat



7.3 VALIDATION DU MODELE A LINTERIEUR DE LA ZONE DECOLLERE

183

Coherence

Coherence

Coherenca Coherence Coherence

Coherence

Fig. 7.15:

Coherence

Coherence

yia 73.00 yib= 42.00 yibs 48.00 v 51.00
o LB B ’
05| g ] | [F—r— HE—— g 85 g (1)1 - [E—— e
o | X linlf-(~'|+1'ﬁlx.%"]|".;‘d|||l~u| 5 o F'L,r;ll'lf..-‘.,,ﬂaﬂ.,.;rj.‘ﬁu:» d ,I.-,'p.‘.,._.,,]lq",l;;y,'-ﬁ,;.«
0 05 1 e 05 1 1 05 1
| Yupoo YbahB.00 yfb-sqﬁ.OO yhaghf.00
b . ;
L TN P P E— 1, R ——
5 WYl o
3 A i‘J\ ,r.ﬂ"ruhflrw__'a',;\ usr.(.f }-.h_fri{ i F |'|! bﬂjﬂ'}#{%ﬂ‘;ﬂﬂ
1 05 1 0 05 1
yfb:sq;].oo ylbc§? 00 yfb,sqg,oa yhack.00
; . b |
i B I B gl
A g O [y | TR I R-1 | Y B T
r'l-_'l lﬁ = HJ" h E s I'II.I. i .;,
AT AT N ik
05 0 05 1 o 05 10 05 1
4 yfbgy.oo St Str
H 3 1.'
i “_‘-g 0_5 | III' ..............
0 3 5"""? 1‘1".']"’."!-""&i
o 05 10 06 1
Str Str
{(a) Cas de tremblement moyen
yib= 73.00 yioa 42.00 ybu 46,00 ylbe 51,00
1 . :
‘ l | 5 ! :
5] - e E [ 7] 05 R ; 0.5 e e
B i ' TR | b |
0 p 0 I"',’\'-I'-""l'-'alﬁ'l "'r‘vll','H"dIh ' -h"llil‘s!"' B o b Ay :{-'Iif(")\l‘-'
0 05 0 05 1 0.5 1 05
yibaghh.00 YW ncB.00 yoaghd.00 yoegfif.00
b | 3 i ;
b B
05| 2 0s R | 05| 05 P
i D s ! . TR |
ol AT 'hf P AN b* I\ ﬂmﬂl'w A’E owlfﬂﬂh{ﬁﬁ
® y.'blsqg.nn 1 K fb-gqp‘ou #i 1 yn'h%]ﬁ?&oo !
G |
: "
0.5 J:’%I B I‘il T r.E 0.5 i@.ﬁ&'l;'“iﬂ.l..i!l‘fu"":!
o “_J.m—}*h'm Wi F AT
) %3 0 05 10 06 1
| oo Str st
)
b
Ve n’"p'g
0'5 “‘r’h% | e
) : f
o 05 1
Str
(b) Cas de tremblement fort
Cohérences entre les capteurs diagonaux (Campagne CAT3D)




CHAPITRE 7. EXTENSION DU NOUVEAU MODELE A DES CAS DE TREMBLEMENT AVEC

184 INTERACTION ONDE DE CHOC/COUCHE LIMITE
wca 60,00 wce 56.00
200 : 200 :
g el 8
] 0 Lm0 01— 0
£ = i
T ; o ;
-0, 035 172% :E 172 o:s V2% u: 1
ﬂcﬁp.ﬂﬂ xIC-qu 00 xn'c-::ﬁ?.ﬂo x.‘ca_:'é.ﬂo
200 ? 200 200 : 200
2 .3 . g I ;
- S | B : i o 2 0 :
£ ‘ g W‘ R ey ] v\‘ijf"'\'"“'w.‘
R ojs 1% n: 1% 05 7% 05 l
*e=c46.00 x.':-sqiuo /eegd.00 x.'c%zgoa
200 ; 200 : 200 : 200 L
8 L g L g 3
8 U8 Oy p: L s g O .
& - ey FIEE 2 I
~200, m 1% ) 1% Y 1720 o: 1
x.'c-sqp.ﬂﬂ x.'u:-sqg.ﬂo xlc-ﬁ%.oo n'c=sq$.00
200 5 200 200 T 2 o
H 1 TIRITT
o 0 0 g 0 it 0 T
E I-s e
T e 5 J i ty, | i :
AT e o 4 e N | | hecaa Y |
-200 = 20m : ! _z00 -200 :
) 06 10 a5 P 05 170 05 1
Str Str St Sty
(a) Cas de tremblement moyen
xfce 50.00 e 52.00 wca 54.00 xlcx 56.00
200 i 200 200 _ 200 i
g i g 8
- — .% 0 - B 0 = 0
—200 700 07 ~260 . 200, g
xic-sqi.ﬂﬂ x.'c.sqi,on xlc:s%i ol
200 200 ! 200 200
3 i
;‘E 0 0 o= -rv-xl.é i O ““:""‘f-r ~
200 200, 05 1209 - 200, 15 .
Woehh.00 :dc:sﬁ).ﬂn xleglp.00
200 200 200 . 200 :
o g i o i |
wn i 1 o
g 0 0k : 0 g 0
& WM B MW’W« ks £ [, i Lo
o : .-;1% ! w \*.,L%_ gV oy ’lﬁ'»‘,m[
-200 -200 = ~200 - 1200 > ]
x.rc.sq?,.un x.':%q?),uu xfcrsqs.en
200 200 L 200 L 200 _
i s | .-'.-\.\j .
H [ 55;,‘ | !'” "
Yoo B Lol Tl
b Ll T
-200 -200 : | _200 Hiri st 2l Eut
0 05 170 05 1T 0.5
Str Str s

{b) Cas de tremblement fort

IF1G. 7.16: Déphasages entre les capteurs suivant la corde {Campagne CAT3D)
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F1a. 7.17: Déphasages entre les capteurs suivant l'envergure (Carnpagne CAT3D)

a aussi été vérifié sur la section & x/c=75% pour les capteurs situés a proximité du capteur de
référence. La modélisation des déphasages semble donc &tre valide en envergure pour les capteurs
proches du capteur de référence.

Une étude a aussi été réalisée pour des capteurs dits «diagonaux » pour vérifier que les hypo-
théses faites dans la modélisation des déphasages 4 lintérieur de la zone décollée étaient adaptées au
phénomeéne étudié. La figure 7.18 présente les déphasages calculés 4 partir de différents couples de
capteurs, situés sur une section en envergure et en corde différente, tracés en fonction des fréquences
adimensionnées. Le capteur de référence est situé a x/c=75% et y/b=73%. Les déphasages entre les
capteurs de la section & x/c=95% et le capteur de référence sont ainsi tracés.

Les résultats obtenus sur cette figure permettent 4 nouveau de globalement valider I’approche
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utilisée pour la modélisation des déphasages des capteurs dits « diagonaux ». Fn effet, nous pouvons
voir que les pentes entre les capteurs situés non loin du capteur de référence sont relativement bien
prévues de méme que les signes de la pente entre ces courbes. 1l est toutefois possible d’observer un
petit écart entre les données soufflerie et le modeéle, une erreur engendrée par le modéle probablement
due 4 la non prise en compte des déphasages entre les capteurs le long de 1’axe longitudinal.

Validation de la modélisation des CSD Dans cette partie les CSD de pression entre les
différents couples de capteurs sont modélisées puis comparées aux données expérimentales. 1l est a
noter que ce terme est une conséquence des parameétres étudiés précédemment, ainsi toute erreur
de modélisation apparue lors de I'étude de ces paramétres aura un impact direct sur les valeurs des
CSD de pression.
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F1G. 7.19: CSD entre les capteurs suivant la corde (Campagne CAT3D)

Lafigure 7.19 présente les parties réelles des CSD de pression calculées entre les différents couples




CHAPITRE 7. EXTENSION DU NOUVEAU MODELE A DES CAS DE TREMBLEMENT AVEC
188 INTERACTION ONDE DE CHOC/COUCHE LIMITE

de capteurs d'une méme section en envergure & y/b="73% et tracées en fonction des fréquences adi-
mensionnées. Le capteur de référence est situé a x/c=54%.

Les parties réelles des CSD de pression modélisées sont relativement proches de celles des CSD
expérimentales, sauf pour les capteurs situés loin du capteur de référence. En effet, pour les capteurs
proches du capteur de référence, les CSD sont trés bien estimées, notamment en termes de forme et
d’amplitude ce qui est moins le cas pour les capteurs situés dans ce cas 14 dans la zone proche du
bord de fuite, qui sont eux bien plus éloignés du capteur de référence.
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F1G. 7.20: CSD entre les capteurs suivant ’envergure {Campagne CAT3D)

En ce qui concerne 1'étude réalisée sur des capteurs de pression positionnés le long de ’envergure,
la figure 7.20 présente les parties réelles des CSD de pression calculées entre différents couples de
capteurs d’une méme section en corde & x/c=95% tracées en fonction des fréquences adimension-
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nées. Le capteur de référence est situé & y/b=78% en envergure.

Les parties réelles des C5D de pressior modélisées ont globalement des valeurs proches de celles
des CSD expérimentales sur cette section en envergure. En effet, la tendance de ces courbes en
amplitude et en fréquence est bien respectée. La modélisation des parties réelles des CS5D via le
modele de cohérence semble donc &re adaptée & cette étude en envergure.

La figure 7.21 présente la partie imaginaire des CSD de pression tracées en fonetion de la fré-
quence adimensionnées et calculée entre les différents couples de capteurs d’une méme section en
envergure. Le capteur de référence est situé a x/c=54%.
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Fi1a. 7.21: Comparaison de la partie imaginaire des CSD entre les capteurs des trois cas d’étude
suivant la corde (Campagne CAT3D)
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Cette figure montre bien les limites du modéle de cohérence adapté au cas du tremblement
extrados voilure. En effet, 'hypothése d'un déphasage nul entre les capteurs a pour conséquence
lannulation de la partie imaginaire des CSD de pression modélisées. Des écarts importants entre le
modeéle de cohérence et les données expérimentales pour cette grandeur apparaissent donc. Toutefois,
on peut observer si 'on compare cette figure 4 la figure 7.19 qu'un écart important apparait en
amplitude entre les données expérimentales de la partie réelle et de la partie imaginaire des CSD de
pression. Ceci est bien représenté par le modéle de cohérence.

Validation de la modélisation des efforts aérodynamiques Les PSD d’effort sont validées
dans cette partie. Pour rappel, ces PSD d’effort ont été obtenues suite 8 I'intégration des CSD sur les
surfaces associées & chaque capteur situées a l'intérieur de la zone décollée. La figure 7.22 présente
les PSD d’efforts aérodynamiques globales calculées A Vintérieur de la zone décollée en fonction de
la fréquence. L’effort modélisé est tracé en rouge et 'effort expérimental en bleu.
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F1G. 7.22: PSD d’effort instationnaire (Campagne CAT3D)

Les PSD d’efforts modélisées ont des valeurs assez proches des PSD d’efforts expérimentales dans
la zone décollée avec néanmoins une légére surestimation du modéle. Un léger décalage en amplitude
apparaft en effet entre les deux courbes. Du point de vue des fréquences, les courbes restent toutefois
bien représentées. En ce qui concerne 'écart en RMS d’effort, le modéle engendre une erreur relative
de 20% par rapport aux données expérimentales. Ce résultat reste correct au vu des inconnues et
des hypothéses associées & la physique de ce phénoméne. L’étude sur les autres campagnes d’essais
a aussl montré des résultats trés proches de ceux observés sur la campagne CAT3D. Les erreurs
relatives obtemies en RMS d’effort sur ces campagnes ont été en moyenne de 23% pour la campagne
AVERT et de 5% pour la campagne FLIRET. T.’écart observé entre ces modéles est principalement
da & la faible instrumentation de la campagne FLIRET, limitant ainsi I'erreur engendrée par le
modéle.

7.4 Analyse de sensibilité des efforts & 'intérieur de la zone décollée

Lieffort aérodynamique instationnaire calculé & partir d’un certain nombre de capteurs de ré-
férence a donné de bons résultats & I'intérieur de la zone décollée. Reste néanmoins & savoir si ces
résultats sont dépendants cu pas de la posgition des capteurs de référence. Afin de répondre & cette
question, une étude a été réalisée sur différents capteurs dans le but de vérifier que I'impact du choix
des capteurs sur leffort aérodynamique instationnaire & lintérieur de ceite zone est limité. Trois
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cas d’études ont ainsi été définis pour cette étude. La figure 7.23 présente les différents groupes de
capteurs utilisés pour I'analyse de ces trois cas.

Fia. 7.23: Capteurs de référence utilisés pour 1'étude de sensibilité dans la zone de décollement
(Campagne CAT3D)

Les points rouges représentent les capteurs de référence communs au trois cas d’études. Aucune
étude de sensibilité n’a denc été réalisée sur ces capteurs, car ils sont indispensables & 'application
du modele. Comme cela avait ét& mentionné précédemment, ces capteurs permettent notamment de
déterminer les vitesses de propagation ainsi que les coeflicients de Corcos suivant l'envergure. Sans
ces capteurs il serait difficile voire impossible de prendre en compte ces instationnarités. Les points
de couleur verte, bleue et orange représentent les capteurs de référence qui vont servir & faire cette
étude de sensibilité. Les points noirs quant a eux représentent les capteurs qui ne seront pas pris
en compte dans le modéle. Les capteurs de pression utilisés comme référence pour Iapplication du
modéle ont ainsi été définis de la maniére suivante :

e Cas d’étude n°1 : Capteurs n° 2 et capteurs de couleur rouge.
e Cas d’étude n°2 : Capteurs n° 1, capteurs n°2, capteurs n°3 et capteurs de couleur rouge.
e Cas d’étude n°3 : Capteurs n°® 3 et capteurs de couleur rouge.

Dans 'analyse qui va suivre, les déphasages et la partie imaginaire des CSD de pression ne sont
pas étudiés entre les différents cas d’études dans la mesure o la modélisation a été exactement
la m&me pour les trois modéles (I’hypothése de déphasage nulle entraine annulation de la partie
imaginaire des CSD de pression). La section étudice se situe & y/b=73%. Pour chaque figure, le code
de couleur utilisé a été le suivant : en bleu les résultats obtenus 4 partir des données expérimentales,
en rouge ceux obtenus A partir du cas d’étude n®1, en noir ceux obtenus & partir du cas d’étude n°2
et en vert ceux obtenus & partir du cas d’étude n®3.

La figure 7.24 présente les PSD des différents capteurs d’une méme section en envergure tracées
en fonction de la fréquence adimensionnée.

La modélisation des PSD & lintérieur de la zone décollée donne globalement de bons résultats.
En effet, les valeurs des PSD en amplitude et en fréquence sont pour les trois cas d’étude proches
des données expérimentales. En ce qui concerne la comparaison des PSD modélisées entre elles, les
courbes présentées sur cette figure semblent globalement toutes se superposer indiquant ainsi que
Perreur induite par le positionnement des capteurs dans le calcul des PSD de pression est négli-
geable. Ce résultat a aussi été vérifié sur les autres sections.

La figure 7.25 présente les cohérences entre différents couples de capteurs tracées en fonction de
la fréquence adimensionnées. Le capteur de référence pour ces figures est situé a x/c=54%.
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Fic. 7.24: Comparaison des PSD de pression des trois cas d’étude suivant la corde (Campagne
CAT3D)

Les cohérences modélisées sur cette figure ont des valeurs trés proches des cohérences expéri-
mentales sur toute cette section. La décroissance suivant l'espace et la fréquence semble &tre bien
respectée sur tous les cas d’études. Le positionnement des capteurs ne semble donc a priori pas
influencer la modélisation des cohérences & Uintérieur de la zone décollée. Ce résultat a été vérifié
sur les autres sections, avec les mémes conclusions.

La figure 7.26 présente la partie réelle des CSD de pression calculée entre les différents couples
de capteurs tracée en fonction de la fréquence adimensionnées. Le capteur de référence est situé a
x/c=54%.

Les parties réelles des CSD de pression modélisées ont globalement sur cette figure des valeurs
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Fig. 7.25: Comparaison des cohérences entre les capteurs des trois cas d’études suivant la corde
{Campagne CAT3D)

proches de celles issues des données expérimentales. Les trois cas d’études suivent en effet la méme
tendance d’&volution, ce qui n’est a priorl pas surprenant dans la mesure ot les PSD et les cohé-
rences donnaient des résultats trés proches. Le positionnement des capteurs ne semble donc a priori
pas influencer la modélisation des parties réelles des CSD de pression 4 'intérieur de la zone décollée.

La figure 7.27 présente les PSD d’efforts aérodynamiques instationnaires calculées a 'intérieur
de la zone décollée en fonction de la fréquence.

Les PSD d’efforts modélisées ant des valeurs proches des PSD d’efforts expérimentales dans la
zone décollée pour les deux points d’essais analysés. Peu d’écarts ont été observés entre les courbes
modélisées. Cette figure permet donc de conclure que le positionnement des capteurs n’influence a
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{b) Cas de tremblement fort

Fia. 7.26: Comparaison de la partie réelle des CSD entre les capteurs des trois cas d’étude suivant
la corde {Campagne CAT3D)

priori pas la qualité des résultats obtenus avec la modélisation des efforts & 'intérieur de la zone
décollée.

Une étude de Perreur relative calculée a partir de ces efforts a aussi été réalisée pour quantifier
I'erreur générée par le positionnement des capteurs de référence a Uintérieur de la zone décollée.
La figure 7.28 montre les erreurs relatives obtenues a 'intérieur de la zone décollée sur six points
d’essais testés de la campagne CAT3D. L’histogramme en vert correspond 4 Uerreur relative associée
au cas d’é¢tude n°l1, histogramme en jaune correspond a l'erreur relative associée au cas d’gtude
n°2 et 'histogramme en rouge correspond & l'erreur relative associée au cas d’étude n®3. Sur laxe
des abscisses se trouvent les différents points d’essais analysés et sur 'axe des ordonnées se trouvent
les erreurs relatives en pourcentage.
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F1G. 7.27: Comparaison des PSD d’effort des trois cas d’études suivant la corde {Campagne CAT3D)
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F1G. 7.28; Erreur relative en RMS d’effort des trois cas d’études

Les résultats obtenus & partir de ces différents cas d’études ne différent que de trés peu pour
tous les points d’essais testés de la campagne CAT3D. La valeur moyenne de erreur sur les RMS
d’efforts modélisées oscille autour 20% en moyenne pour les trois cas d’études. Ce résultat confirme
donc bien la faible influence du positionnement des capteurs de référence dans la modélisation des
efforts & 'intérieur de la zone décollée.

7.5 Modélisation des eflorts & 'intérieur de la zone du choc

L’objectif de cette étude est d'une part de développer un modéle permettant de calculer de
maniére fiable et efficace les efforts aérodynamiques de pression a l'intérieur de la région du choc
et d’autre part de définir le positionnement des capteurs pour les prochaines campagnes d’essais en
soufflerie. Testimation de ces efforts est réalisée en deux étapes, une premiére, de modélisation des
cohérences et une seconde de modélisation des PSD de pression. Pour rappel, les déphasages entre les
capteurs n’ont pas été modélisés, leurs valeurs ont été considérées nulles dans la zone du choc. Aucune
modélisation n’a été réalisée suivant l'envergure de 'aile, principalement & cause de I’éloignement
trop important des capteurs le long de cette direction. Ces différentes étapes permettent ainsi de
définir des CSD de pression et donc de calculer la valeur de 1'effort aérodynamique sur cette région
via I'intégration de ces CSD sur la totalité de la région du choc. La figure 7.29 montre un schéma
des différentes &tapes suivies dans la modélisation des efforts a l'intérieur de la zone du choc. 1l est
important de souligner que la validation de ces efforts n'est principalement réalisée qu’a partir des
données CAT3D dans la mesure oil les autres campagnes d’essais ne disposent pas de suffisamment



CHAPITRE 7. EXTENSION DU NOUVEAU MODELE A DES CAS DE TREMBLEMENT AVEC
196 INTERACTION ONDE DE CHOC/COUCHE LIMITE

de capteurs pour modéliser les phénoménes  'intérieur de la région du choc

Coefficient de Corcos |
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Imarpolation des RMS [———————1 Caleul des efforts
de pression instationnaire

F1a. 7.29; Schéma de modélisation & Uintérieur de la zone du choc

Modélisation des PSD  La modélisation des PSD de pression & Uintérienr de la wone du choc
est trés complexe, notamment 4 cause des fortes fluctuations de pression liées au passage du choc.
Une modélisation directe de cette grandeur nécessiterait ainsi une grille de capteurs trés fine au
niveau du choc, bien plus fine que celle de la campagne CAT3D. Ne disposant pas d’une telle base
de données, il a donc été indispensable de caractériser la zone du choc via d’autres moyens. L’étude
réalisée dans la section 3.2.5 avait montré que les spectres PSD normalisés par leurs valeurs RMS
&taient tous quasiment identiques en fréquence et en amplitude. Ce résultat a donc été utilisé pour
déterminer une méthode de modélisation des PSD de pression & l'intérieur de la zone du choc.

Modélisation des RMS de pression au pied de onde de choc La modélisation des RMS
de pression au niveau du choc est indispensable pour le calcul des PSD. La figure 7.30 présente
de maniére schématique le comportement des RMS de pression & Vintérieur de la zone du choc en
fonction de la position du capteur en corde. Comme nous pouvons le voir, les RMS de pression &
I'intérieur de cette région se caractérisent principalement par la présence d’un pic (correspondant au
point n°2) donnant la pesition moyenne de 'onde de choc. Ce pic est le résultat du passage du choc
qui excite non seulement le capleur positionné sur la position du point n°2 mais aussi les autres
capteurs situés non loin de ce point comme cela peut étre vu avec les points n°l, n®3 et n°4, avec
la présence de niveau RMS un peu plus faibles.

Réglon du choc
-

RMS de pression

Corde {x/c)

Fic. 7.30: Evolution des RMS de pression dans la zone du choc

L’étude réalisée dans la section 3.2.5 avait également montré que les PSID de pression normalisées
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par leurs valeurs RMS donnaient toutes des valeurs quasiment identiques, tant du point de vue
fréquentiel que du point de vue amplitude. Ce constat équivaut donc a écrire 1'égalité suivante :

PSDys  PSDys  PSDpu
RMS?%, RMSZ%, RMSZ,

= Constante(f} (7.1}

Cette égalité montre qu’il est ainsi possible & partir de 'information d’un seul capteur de pres-
sion instationnaire et de I’évolution des RMS & l'intérieur de cette région de déduire V'intégralité des
spectres PSD de pression. Ce résultat est extrémement important dans la mesure ot il montre qu’a
I'intérieur de Ia zone du choc une modélisation des phénoménes est possible. Cette partie est ainsi
concentrée & analyser la maniére dont les RMS de pression évoluent afin de pouvoir développer par
la. suite un modeéle permettant de recréer les PSD de pression & l'intérieur de la zone du choc. Pour
cela trois méthodes de modélisation des RMS de pression ont été envisagées :

e Méthode n°1 : basée sur I’évolution des RMS de pression du choc en fonction de la position
en corde du choc.

e Méthode n°2 : basée sur Iévolution des RMS de pression du choc en fonction de 'angle
d’incidence.

e Méthode n°3 : basée sur Pévolution des RMS de pression du choc en fonction du saut de
pression engendré par le choc.

Dans cette partie, seules les données issues des campagnes CAT3D et ARW-2 ont été utilisées
dans la mesure o ce sont les seules campagnes & disposer d’'un nombre de capteurs de pression
instationnaire suffisant pour faire une étude dans la zone du choc.

Méthode n°1 : Méthode basée sur 'évolution des RMS de pression du choc en fonetion
de la position en corde de l'onde de choc

o Analyse des données CAT3D

La méthode décrite dans cette section vise & regarder le lien existant entre les fluctuations d’éner-
gie engendrées par le choc et la position de 'onde. Pour différents points d’essais de la campagne
CAT3D, la figure 7.31 présente les RMS de pression calculées sur I'ensemble des capteurs de chaque
section en fonction de la position en corde.

Cette figure permet de visualiser 'évolution des RMS de presgion & l'intérieur de la région du choc
pour différents points d’essais & pression dynamigue et nombre de Mach fixés. La position moyenne
du choc est ainsi définie grace aux pics de RMS présents sur chacun de ces graphes. On observe
ainsi que lorsque l'onde de choc se déplace vers le bord d’attaque, l'intensité des instationnarités
augmente, montrant ainsi un lien direct entre Ia position du choc et Pintensité des instationnarités.

Pour mieux comprendre ’évolution de ces valeurs RMS, trois autres graphes ont été tracés,
cherchant cette-fois ¢i unigquement 4 se concentrer sur les valeurs des RMS de pression au pied
du choc. La figure 7.32 présente les valeurs de RMS de pression au pied du choc en fonction de
la position en corde, pour les mémes points d’essais que la figure 7.31. Les données sont portées
sous formes de points rouges et les croix noires correspondent aux valeurs fournies par des capteurs
défectueux.

Une dépendance quasi-linéaire peut s’observer entre les RMS de pression au niveau du choc et
la position de l'onde de choc sur chacune des sections en envergure. Il egt ainsi possible & partir de
cette figure de définir une droite pour chaque section de Paile passant par tous les points de mesure
RMS au niveau du choc. Cette méthode permet de retrouver suivant la position du choc 'intensité
RMS associée & ce choc. Afin de mieux comprendre I’évolution de ces pics RMS en fonction de la
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F1G. 7.31: RMS de pression en corde suivant les trois sections (Campagne CAT3D)

position du choc, une autre étude a été effectuée se concentrant cette fois-ci sur des points d’essais
dans lesquels le nombre de Mach varie. La figure 7.33 présente les RMS de pression du choe pour
différents points d’essais tracés en fonction de la corde. Les points d’essais dont les nombres de Mach
sont égaux & Ma=0,82 et Ma=0,80 ont été tracées sur la méme figure.

Cette figure montre que pour différents points d’essais et différents nombres de Mach, la quasi-
linéarité entre les RMS de pression en pied de choc et la position de l'onde se conserve. Des écarts
peuvent cependant s’observer entre certains points d’essais dont les nombres de Mach différent mais
dont la position du choc est la méme. Ainsi, cette figure montre des points entourés en noirs dont
Iécart est de l'ordre de 30% en RMS de pression. Cette étude confirme que les valeurs RMS en
pied de choc sont non seulement dépendantes de la position de 'onde de choc mals aussi du nombre
de Mach. La modélisation des RMS de pression ne peut donc se faire proprement sans la prise en
compte de ’évolution du nombre de Mach.

Une autre étude visant a comprendre P'influence de la section en envergure sur ’évolution des
amplitudes de pression en pied de choc a été réalisée. La figure 7.34 montre les RMS de pression
calculées en pied de choc, toutes sections confondues en fonction de la position en corde. Les points
d’essals pour un nombre de Mach de 0,82 sont tracés a gauche et ceux pour un nombre de Mach de
0,80 & droite. Les croix noires sur cette figure correspondent aux valeurs fournies par des capteurs
défectueux.



7.5 MODELISATION DES EFFORTS A L'INTERIEUR DE LA ZONE DU CHOC 199

Interne woersesens GONTEE
81 — L4} <
5 § ARBED, MDA 2, Sl
ﬁ H B B, A0, Enctizend
] H
I GEEAT T, Skt DL A TR
13 -l [ 1.3

B 05 ADAS S Bertzert
MDEMADALLE, Scbd

MR B

ke oo n ]
nﬂ.l 3 D’l 0:! ﬂjﬁ 0’? 0:' ﬂ’.’ |33 ﬂ)ﬁ ﬂ‘l 0‘5 U‘li 9:, Uj! ﬁ.! 1
3 e
(a) Section interne {(b) Section centrale
AALDEL AR, Setland
T EE ADG 1T, bt
a1
M AT S, Sicteael
H
£
K
=
T B, A A, St
o5 bl o
050 A 2, Barterd
[ LR ER L
M0 FOAE D Srctiet
B, AL, Bertis

e . L .
() 03 o ) [ [ o 3] 1
it

(c) Section externe

F1G. 7.32: RMS de pression en pied de choc suivant les trois sections (Campagne CAT3D)

Les RMS de pression en pied de choc conservent cette quasi-linéarité en fonction de la position
de I'onde. Cependant, comme sur la figure 7.33, quelques écarts importants apparaissent entre ces
différents points. Cecl s’observe notamment lorsqu’on se concentre sur les points entourés en noir,
dans lesquels le choc se trouve 4 la méme position mais posséde des intensités RMS bien différentes.
La différence entre ces points est principalement la section d’étude montrant ainsi Pimportance de la
prise en compte de la section en envergure dans le caleul de ces RMS de pression. Ces écarts observés
confirment donc bien Pimportance de la prise en compte de la section étudiée pour la modélisation
des RMS de pression.

o Analyse des données ARW-2

Afin de mieux comprendre la relation des valeurs RMS en pied de choc avec la position de I'onde,
une étude a également été réalisée sur la campagne d’essai ARW-2. La figure 7.35 présente les RMS
de pression tracées en fonction de la position en corde, pour différents points d’essais choisis A pres-
sion dynamique et nombre de Mach donnés suivant différentes sections en envergure.

Peu de points sont disponibles & pression dynamique et nombre de Mach fixés dans cette cam-
pagne d’essai. Ceci rend Pétude des RMS de pression en pied de choe trés difficile. Néanmoins,
pour certains points d’essais la position du choc arrive 4 étre mise en évidence avec la présence de
pics RMS de pression. Cette premiére analyse faite a partir de la figure 7.35 ne semble a priori pas
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Fic. 7.33: RMS de pression en pied de choc suivant les trois sections pour deux nombre de Mach
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F1G. 7.34: RMS de pression en pied de choc toutes sections confondues (Campagne CAT3D)
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montrer de Hen particulier entre la position du choc et les valeurs RMS de pression en pied de choc.
Une explication de ce constat peut étre notamment liée au manque de raffinement en termes de
capteur dans cette région du choc ne permettant pas de déterminer correctement le changement de

la position de ’onde sur chacune des sections en envergure.
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FiG. 7.35: RMS de pression en corde suivant les trois sections (Campagne ARW-2)

La figure 7.36 présente les RMS de pression obtenues en pied du choc tracées en fonction de la
position en corde.

Aucune évolution des RMS au niveau du choc ne peut étre apergue sur les trois graphes de cette
figure. La grille d’instrumentation au niveau du choc n’est pas suffisamment fine pour permettre de
voir ’évolution quasi-linéaire des valeurs RMS en fonction de la position du choc observée sur la
campagne CAT3D. Cette nouvelle étude réalisée sur la campagne ARW-2 ne permet donc pas de
conclure quant a la dépendance linéaire des valeurs RMS de choc avec la position de onde sur laile
et n'apporte donc aucune information supplémentaire sur le lien entre ces deux valeurs.

La figure 7.37 montre les valeurs de RMS de pression obtenues au pied du choc pour tous les
points d’essals exploitables dans cette campagne (nombre de Mach et pression dynamique diffé-
rentes) et tracées en fonction de la position en corde.

Une tendance quasi-linéaire entre les valeurs RMS de pression du choc et la position de 'onde
de choc apparait lorsque tous les points de cette campagne d’essai sont tracés sur une méme figure.
Cette observation peut se faire sur les trois sections en envergure, confirmant en partie les observa-
tions faites lors de I'étude des données CAT3D. Il est toutefois important de prendre ces résultats
avec précaution dans la mesure ol sur cette figure certaines positions du choc n’ont été identifices
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Fi1G. 7.36: RMS de pression en pied de choc suivant les trois sections (Campagne ARW-2)

qu’a partir d'un seul point d’essai. D’autres points d’essais seraient ainsi nécessaire afin de confirmer
ou non les observations faites sur la campagne ARW-2.

En conclusion de cette partie, nous pouvons dire qu'un lien clair semble apparaitre entre les RMS3
de pression en pied de choc et la position de l'onde pour les deux campagnes CAT3D et ARW-2.
En effet, I'étude réalisée sur les deux campagnes a montré qu’il était possible de modéliser via une
interpolation linéaire I'évolution des valenrs RMS de pression en pied de choc. Cette modélisation
nécessite néanmoins de prendre en compte 'évolution de certains paramétres tel que le nombre de
Mach ou la position du choc suivant 'envergure. 1l est par conséquent ainsi tout 4 fait envisageable
d'utiliser la méthode n°1 pour modéliser les RMS de pression en pied de choc.

Méthode n°2 : Méthode basée sur l'évolution des RMS de pression du choc en fonction
de Uangle d’incidence

o Analyse des données CAT3D

La méthode décrite dans cette section a pour objectil d’étudier le lien entre Vévolution des RMS
de pression du choc et I'angle d’incidence. Une étude a été réalisée sur la figure 7.38 dans laquelle
les valeurs des RMS de pression de pied de choc ont été tracées en fonction de I'angle d’incidence
pour différents points d’essais. Cette étude a ¢té réalisée pour des points d’essais a iso nombre de
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Fig. 7.37: RMS de pression en pied de chec suivant les trois sections tous points d’essais confondus
(Campagne ARW-2)

Mach et iso pression dynamique, les mémes que ceux étudiés sur la figure 7.31. Les croix noires sur
cette figure correspondent aux valeurs fournies par des capteurs défectueux.

Cette figure montre I'existence d’une tendance quasi-linéaire entre ces valeurs de RMS de pres-
sion et ’angle d’incidence pour les trois sections d’étude de cette campagne. Tl est possible de définir
pour chaque section une droite passant par chague point. Les deux croix noires correspondent sur
cette figure aux RMS de pression issues de capteurs défectueux. Afin de mieux comprendre I'évo-
lution de ces pics RMS, une autre étude a été effectuée en prenant cette fois-ci des points d’essais
dont les nombres de Mach varient.

La figure 7.39 présente les valeurs de RMS de pression du choc en fonction de I'angle d’incidence
pour différents points d’essals ayant un nombre de Mach allant de 0,80 4 0,82.

Cette figure montre que pour différents points d’essai et différents nombres de Mach, la tendance
linéaire entre les RMS en pied de choc et 'angle d’incidence se perd. En effet, malgré le fait que
pour la section interne cette quasi-linéarité se conserve, celle-ci disparait pour les sections les plus
externes de l'aile. Les RMS de pression prennent ainsi la forme d’un nuage de points évoluant de
maniére quasi-aléateoire suivant ’angle d’incidence et le nombre de Mach. 1l semble par conséquent
trés difficile au vu de ce constat de modéliser de maniére fiable ’évolution des RMS de pression avec
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Fra. 7.38: RMS de pression en pied de choc en fonction de I'angle d’incidence (Campagne CAT3D)

la. méthode n°2,

Une autre étude visant & comprendre I'influence de la section en envergure sur la modélisation
des RMS de pression en pied de choc a été réalisée. La figure 7.40 montre I’évolution des RMS
de pression calculées au pied de choc, toutes sections confondues, et tracées en fonction de l'angle
d’incidence. Les points d’essais pour un nombre de Mach de 0,82 sont tracés & gauche et ceux pour
un nombre de Mach égal & 0,80 & droite.

Les RMS de pression prennent & nouveau la forme d’un nuage de points évoluant de maniére
quasi aléatoire avec 'angle d’incidence et le nombre de Mach. Aucun lien ne peut donc étre observé
entre ces RMS de pression et Pangle d’incidence. Cette étude montre donc qu'il est difficile de mo-
déliser ces valeurs RMS en fonction de 'angle d’incidence sans la prise en compte de la section dans
laquelle ces valeurs ont été calculées.
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Fig. 7.39: RMS de pression en pied de choc en fonction de ’angle d’incidence pour Mach=0,80 et
Mach=0,82 (Campagne CAT3D)
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Fia. 7.40: RMS de pression en pied de choc en fonction de l'angle d’incidence toutes sections
confondues (Campagne CAT3D)

o Analyse des données ARW-2

I’étude de cette méthode sur la campagne ARW-2 a aussi été réalisée dans le but de comprendre
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le lien entre les valeurs des RMS de pression en pied de choc et 'angle d’incidence. La figure 7.41
mantre des RMS de pression obtenues au pied du choc en fonction de I'angle d’incidence pour trois
points d’essais & iso-nombre de Mach et iso-pression dynamique. Peu de points sont disponibles pour
une pression dynamique et un nombre de Mach donnés pour cette campagne d’essai, ce qui rend
I’étude sur cette campagne un peu difficile.
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F1G. 7.41: RMS de pression en pied de choc en fonction de I'angle d’incidence (Campagne ARW-2)

Cette figure ne permet pas de voir de lien existant entre les valeurs RMS de pression en pied de
choc et I'angle d'incidence. En effet, la figure semble montrer une dépendance linéaire des valeurs
RMS de pression avec 'angle d’incidence, cependant cette observation n’est basée que sur trois
points d’essais. Une étude plus poussée avec beauccup plus de points d’essais serait nécessaire pour
pouvoir conclure sur ce lien.

Afin de dégager une tendance plus claire du lien entre les valeurs RMS de pression et Pangle
d’incidence, une étude a été réalisée sur tous les points d’essais exploitables de cette campagne. La
figure 7.42 montre ainsi des graphes de RMS de pression obtenus au pied du choc tracée en fonction
de I'angle d’incidence.

Les RMS de pression en pied de choc ne semblent pas présenter de lien particulier avec I'angle
d’incidence sur cette figure. Les points sont en effet trop dispersés, et les valeurs en angles d’incidence
trop limitées. 1l n'y a que trois valeurs d’angles disponibles & iso-nombre de Mach et iso-pression
dynamique. Nous ne pouvons donc pas tirer des conclusions sur le caractére linéaire ou non de ces



7.5 MODELISATION DES EFFORTS A L'INTERIEUR DE LA ZONE DU CHOC 207

0,180 85 -
0,150 ’ 016 I '
L 040 N L0 ]
v L
E0:0 ] g0z ¢ ¢
' p .
£9,100 0 ' % 9,4
go,oso . Eo,ﬂs ¢ '
l% 0,060 ) '«%005
:, ' X
0,040 9 0,0+ -
0,020 00 | (]
3:\':: 1 T T 7 i 0 ] ] o | 7
0 0,5 H ) 2 0 0.5 i 15 2
- angle angle
{a) Section interne (b) Ssection centrale
02
08 ¢
4 0,56 [
20,:4 9 ¢
g0l y )
2 s
,@? 0 b [ ]
6008 L 0
g 008
“ o0 ¢
0,02
- T T ;
9 03 ] 15 :

ancle

{c) Section externe

Fic. 7.42: RMS de pression en pied de choc en fonction de 'angle d’incidence tous points d’essais
confondus (Campagne ARW-2)

RMS de pression en fonction de l'angle d’incidence.

En conclusion de cette partie, nous pouvons dire que I’étude réalisée & partir des données CAT3D
a nombre de Mach et pression dynamique donnés a montré qu’il était possible de modéliser via une
interpolation linéaire I'évolution des valeurs RMS de pression en pied de ¢hoc. I’étude sur les données
ARW-2 ne nous a pas permis d’établir les mémes conclusions, notamment & cause d’une instrumen-
tation relativement faible et d’un manque de choix en termes de points d’essais. La méthode n®2
reste donc une méthode & considérer pour la modélisation des RMS de pression & P'intérieur du choc.

Méthode n°3 : Méthode basée sur ’évolution des RMS de pression du choc en fonction
du sout de pression engendrée par le choc

o Analyse des données CAT3D

La méthode décrite dans cette section s'intéresse aux liens existants entre les valeurs RMS de
pression en pied de choc et d’autres possibles paramétres tels que le différentiel de pression statique
ou la pression dynamique. Des &tudes réalisées sur divers écoulement et divers géométries ont déja
montré par le passé 'existence dun lien entre les RMS de pression en pied de choc et le saut de
pression § F statique de 'onde. Une constante avait d’ailleurs été calculée entre ces deux paramatres
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FiG. 7.43: Btude du saut de pression 6P en fonction des RMS de pression en pied de choc

et avalt été estimé égale & 0,4 (Shaw et al., 1998). L’objectif de cette étude est donc de confirmer
ou d’infirmer 'existence d’une telle constante entre ces deux grandeurs pour le cas d’un écoulement
autour d’une aile en présence d'un choc.

La figure 7.43 présente les valeurs de RMS de pression en pied de choc en fonction du saut de
pression statique §P lige au choc. Cette étude a été réalisée pour des points d’essais 8 iso-nombre
de Mach et iso-pression dynamique.

Les RMS de pression et les sauts de pression § P statique ne semblent pas étre liés par une relation
linéaire mais plutdt affine et cela indépendamment de la section d’étude. Ceci est en contradiction
avec les observations réalisées par Shaw (Shaw ef al., 1998) qui suppose qu’il est possible de définir
une relation de proportionnalité entre ces deux grandeurs. Il est donc nécessaire de rechercher un
autre lien entre les RMS de pression et les sauts de pression 8 P statique afin de pouvoir déterminer
si la méthode n°3 est exploitable ou non pour ce type de modélisation.

La figure 7.44 montre trois autres graphes tracés dans le but de trouver un lien entre la RMS
du choc, le saut de pression statique &P lié au choc et la pression dynamique. Sur la figure 7.44 (a)
sont tracées les RMS de pression du choc en fonction du saut de pression 6P statique pour les trois
sections de V’aile, sur la figure 7.44 {b) les RMS de pression du choc adimensionnée par le saut de
pression 0.0 statique en fonction du saut de pression 6P statique et sur la figure 7.44 (c) les RMS
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F1G. 7.44: Etude de différents paramétres en fonction des RMS de pression en pied de choc

de pression du choc adimensionnée par le saut de pression 8F statique en fonction de la pression
dynamique.

Ces figures ne permettent pas de dégager une tendance claire d’évolution entre les différents
paramétres étudiés. En effet, sur la figure 7.44 (a), on peut observer qu’il n’existe pas vraiment
de lien linéaire entre les RMS de pression du choc et le saut de pression 8P statique. 1l est donc
difficile de déterminer une constante permettant de passer d'une grandeur i ’autre. La conclusion
est la méme pour la figure 7.44 (b), , les points sont tous regroupés et semblent suivre une méme
tendance, cependant il est difficile de déterminer le lien exact permettant de passer d’'une grandeur
a ’autre. Finalement, en ce qui concerne la figure 7.44 (c), les points d’essais ont été effectués avec
une pression dynamique qui ne varie pas beaucoup, ne permettant donc pas d’établir de lien clair
entre la pression dynamique et la RMS de pression adimensionnée par le saut de pression § P statique.

o Analyse des données ARW-2

L’&tude de cette méthode a aussi été réalisée sur la campagne ARW-2 dans le but de vérifier g'il
y a bien un lien qui apparait entre les valeurs de RMS de pression du choc et les sauts de pression
d P statiques. La figure 7.45 présente les sauts de pression statique en fonction des RMS de pression
du choc. Cette étude a été réalisée pour des points d’essais & izo-nombre de Mach et iso-pression
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FiG. 7.45: Etude du saut de pression dP en fonction des RMS de pression en pied de choc

dynamique.

Un nuage de points est observé sur cette figure ne permettant pas de trouver de lien clair entre
les RMS de pression au pied de choc et les 6P statique. Ces résultats sont bien différents de ceux
obtenus lors de I’étude réalisée sur les données CAT3D. Ce dernier constat peut facilement se justi-
fier dans la mesure o1 cette campagne posséde une instrumentation moins dense en corde que celle
de la campagne CAT3D, ne permettant pas de déterminer correctement les RMS de pression du choc.

La figure 7.46 montre trois autres graphes tracés dans le but d’établir un lien entre la RMS du
choc, le saut de pression 6P de pression statique et la pression dynamique. Sur la figure 7.46 {a) sont
tracés les RMS de pression du choc en fonction du saut de pression §.P statique pour les trois sections
de ’aile, sur la figure 7.46 (b) les RMS de pression du choc adimensionnée par le saut de pression
S P statique en fonction du saut de pression §P statique et sur la figure 7.46 {c) les RMS de pres-
ston du choc adimensionnée par le saut de pression § P statique en fonction de la pression dynamique.

A U'image de ce qui a été observé sur les données CAT3D, aucune tendance claire n'a pu étre dé-
gagée des trois graphes de cette figure. En effet, sur la figure 7.46 (a), on peut observer qu’il n’existe
pas vraiment de lien linéaire entre les RMS de pression du choc et le saut de pression § P statique, la
répartition de ces RMS de pression en fonction du saut de pression §P semble d’ailleurs assez aléa-
toire. Il est donc difficile de déterminer une constante permettant de passer d’une grandeur 4 PVautre.
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F1G. 7.48: Etude de différents paramétres en fonction des RMS de pression en pied de choc

En ce qui concerne la figure 7.46 (b), la conclusion est la méme, les points sont relativement disper-
sés et ne semblent pas suivre une méme tendance. Finalement en ce qui concerne la figure 7.46 (c),
aucune tendance n’a pu étre dégagée de ces RMS en fonction de la pression dynamique, les points
sont en effet trop dispersés pour pouvoir développer un modeéle. Nous pouvons donc voir qu’il est
difficile d’établir un lien entre les valeurs RMS de pression et les autres grandeurs. Ce qui est clair,
¢’est qu’ancune dépendance linéaire entre cés deux grandeurs telle qu’elle avait été supposée dans

la littérature n’a é&té observée. La question qui reste & se poser est de savoir si ces résultats sont
uniquement une conséquence de la physique du phénomeéne ou d’un nombre de capteurs trop faible.

En conclusion de cette étude nous pouvons dire que la troisiéme méthode n’est pas avérée trés
prometteuse. En effet, aucun lien entre les RMS de pression en pied de choc el le saut de pression
0F statique n’a été observé. L’analyse réalisée sur les deux campagnes d’essais a montré que les
valeurs RMS en fonction du saut de pression statique étalent trés dispersées et ne permettait donc
de trouver aucun lien de linéarité entre ces valeurs et les valeurs du saut de pression §F. 1l en a &té
de méme avec les valeurs de pression dynamique. Ainsi, au vu des résultats obtenus sur les deux
campagnes d’essai, cette méthode ne sera donc pas retenue pour la modélisation des RMS au pied
de choc.
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Région du choc

> a: Ratio RMS pt.1/RMS pt.2
b: Ratio RMS pt. 3/RMS pt.2
¢: Ratio RMS pt. 4/RMS pt.3

RMS de pression

Corde {x/c}

F1a. 7.47: Evolution des RMS de pression 4 Iintérieur de la zone du choc

Modélisation des RMS de pression dans toute la région du choc La modélisation des
PSD de pression a l'intérieur de la zene du choc ne se limite pas 4 estimation des RMS de pression
au pied du choc. 1l est également important de bien connaitre ’évolution des RMS de pression en
dehors de la position moyenne du choc afin de pouvoir correctement modéliser les PSD de pression
sur cette région. Le développement d’une méthode permettant de modéliser les RMS de pression en
dehors de la position du choc s’avére donc nécessaire, La figure 7.47 montre de maniére schématique
les variations de RMS de pression observées & l'intérieur de la région du choc en fonction de la
position en corde. Le point 1 correspond ainsi au point situé & z/cree — 2%, le point 2 au point
SitUé & Z/cepoc, 1€ point 3 au point x/cepoc + 2% et le point 4 au point x/capoe + 4%. Les lettres a, b
et ¢ donnent différents rapports de RMS calculés entre les points 1 et 2, 3 et 2 et 4 et 3 respectivement.

Afin de modéliser les valeurs des RMS de pression & 'intérieur de la zone du choc, une com-
préhension de ’évolution de ce paramétre est nécessaire. Les données CAT3D ont ainsi été utilisées
dans le but d’&tablir ce lien exigtant entre les RMS 4 l'intérieur de cette zone fortement instation-
naire. Le tableau 7.1 présente une synthése des observations réalisées & partir des résultats obtenus
sur une dizaine de points d’essais de la campagne CAT3D. Sur la ligne supérieure se trouvent les
valeurs calculées des rapport a,b et ¢ (c.f. figure 7.47) et sur la ligne inférieure se trouvent les va-
leurs utilisées dans le modéle. Ces valeurs ont été définies de maniére & se rapprocher le plus des
observations réalisées sur les données CAT3D.

a b c
Valeurs expérimentales 0,016-0,14 0,33-0,66 0,33-0,66
Hypothése de modélisation 0 0,5 0,5

TaB. 7.1: Conditions d’essai de la campagne CAT3D

Les valeurs des différents coeflicients ont été définies 4 partir des données expérimentales. La
valeur nulle a été choisie pour le coefficient « a » car les données expérimentales ont pour la plupart
des points d’essais testés montré que le rapport entre les valeurs RMS calculées dans le choc et les
RMS en amont de celui-ci était trés élevé. En ce qui concerne les coefficients « b » et « ¢ », un demi
a élé la valeur prise pour ces coefficients de maniére & correspondre le plus aux valeurs des différents
points d’essais étudiés.

La définition de ces coeflicients permettent ainsi de définir une loi d’évolution des RMS de
pression & l'intérieur de la zone du choc. Cette loi est représentée sur la figure 7.48. Cette figure
montre ’évolution des RMS de pression adimensionnées par la RMS de pression au pied du choc en
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F1G. 7.48: Loi d’&volution des RMS de pression & Vintérieur de la zone du choc

fonction de la position en corde.

Cette loi a &té définie 4 partir des données CAT3D, une vérification sur d’autres campagnes
d’essais bien instrumentées au niveau du choc restent donc a faire pour valider ou non cette approche.
11 est également important de garder 4 'esprit que pour la modélisation des PSD de pression dans
la zone du choc, il est nécessaire de connaitre, les RMS de pression au pied du choc. Sans cette
donnée, aucune modélisation des PSD au niveau du choc n’est possible.

Modélisation des cohérences La modélisation des cohérences dans la zone du choc est trés
complexe du fait de la présence d’un choc gui vient fortement perturber I'écoulement au niveau de
Pextrados voilure. Cette modélisation ne peut donc s’effectuer correctement que si la position du
choc est bien identifiée et que le calcul des coefficients de Corcos se fait & partir de capteurs situés
en aval du choc. La modélisation des cohérences dans la zone du choc est effectuée comme défini
par 'équation (6.1). Seul le terme suivant l’axe des x sera pris en compte dans ce modéle dans la
mesure ol 'axe des y ne pourra pas étre modélisé sur Pextrados voilure.

Définition des coeflicients de Corcos L’étude réalisée dans la section 3.2.5 avait montré que
Pévolution des cohérences dans la direction de la corde de [aile était trés similaire 4 celle qui avait
été observée sur 'HTP & lintérieur de la surface décollée. La figure 7.49 présente les coefficients
de Corcos calculés A partir des différents couples de capteurs de pression instationnaire situés &
Pintérieur de la région du choc. Trois coefficients de Corcos peuvent ainsi étre calculés & partir de

ces données.

Les coefficients de Corcos présentent des valeurs proches sur chague section en envergure. Les
résultats de cette figure sont représentatifs de tous les points d’essais étudiés pour cette campagne
d’essai. Cette étude mantre qu’il est aussi possible pour cette région de modéliser les cohérences
via les coefficients de Corcos, indépendamment des couples de capteurs choisis, & condition bien
évidemment que ces capteurs soient situés en aval de l'onde a l'intérieur de la zone du choe.

La figure 7.50 présente la grille de capteurs de pression instationnaire de la région du choc
dans laquelle des coeflicients de Corcos ont été attribués suivant les sections en envergure. Ainsi
pour chacune des trois sections, des coefficients oy, @ et aq3 ont été attribués. Ces coefficients
e, Qiez €h iy représentent les coeflicients de Corcoes longitudinaux déterminés 4 partir des données
expérimentales et appliqués a tous les capteurs situés sur chacune des sections en envergure a 'image
de ce qui a été réalisée précédemment dans la zone décollée. Le coeflicient o, est utilisé pour tous
les capteurs de la section interne, le coefficient ev.o pour tous les capteurs de la section centrale et le
coefficient a3 pour tous les capteurs de la section externe. Pour rappel, aucun coeflicient de Corcos
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Fic. 7.49: Calcul des coefficients de Corcos & l'intérieur de la zone du choc & partir de différents
couples de capteur

n’a été défini dans la direction transverse & cause du manque de capteur de pression permettant de
calculer de maniére flable ces coefficients.

y/b
o o o
_________ ..___---.-_——_-.._—-----_---_- - -
__________ '.-___..--.-——--.-—--—----_-_- [ —

xe | T T ---------- T ----------------------

T1a. 7.50: Coefficient de Corcos & Vintérieur de la zone du choc

En ce qui concerne les coefficients de Corcos des capteurs dit « diagonaux », ils seront considérés
commme étant égaux i zéro. Cette valeur se justifie notamment par le fait que las sections en envergure
sont trop éloignées les unes des autres, ne permettant pas de modéliser les coefficients de ces capteurs
diagonaux.

Modélisation des phases Les phases n’ont été modélisées dans la région du choc que selon 'axe
longitudinal et leurs valeurs a été prise égales a zéro.

Modélisation des CSD de pression et caleul d’effort aérodynamique Le terme de CSD
de pression découle des valeurs de cohérences, de déphasages et de PSD de pression. Le calcul des
CSD de pression se fera donc comme défini dans 1’équation (6.5) du chapitre 6.2.
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7.6 Validation de la méthode dans la zone du choc

La validation du modéle dang la zone du choc est réalisée en deux étapes :

e Validation de la modélisation des cohérences : Cette étape consiste 4 valider uniquement les
résultats de la modélisation des cohérences. Aucune modélisation des PSD n’est effectuée an
cours de cette étape. Les efforts globaux sur cette région sont aussi comparés.

¢ Validation de la modélisation cornpléte du choec : Cette étape consiste & valider le modéle com-
plet dans la zone du choc, en prenant en compte cette fois-ci non seulement la modélisation
des cohérences mais aussi la modélisation des PSD & intérieur de la zone du choc. Les efforts
globaux sur cette région ont aussi été comparés.

Ces étapes de validation permettent ainsi de mieux comprendre la part d’erreur lié 4 la modé-
lisation de chaque grandeur. Il est important de noter que la validation de ce modéle est effectuée
sur ’ensemble des capteurs de la campagne CAT3D.

7.6.1 Validation de la modélisation des cohérences dans la région du choc

La validation de la modélisation des cohérences dans la région du choc a été réalisée sur les
mémes cas de tremblement que précédemment. Dans les figures qui vont suivre, les courbes rouges
représentent les données modélisées et les courbes bleues les données expérimentales. Les résultats
pour chaque méthode sont présentés sous forme de graphes de trois lignes et quatre colonnes. Sur
la premiére ligne de chague figure se trouvent les résultats obtenus sur la section interne, sur la
deuxiéme ligne les résultats de la section centrale et sur la troisiéme ligne les résultats de la section
externe. L'encadré en noir indique la position moyenne du choc. La croix rouge montre les spectres
issus de capteurs déféctueux. La figure 7.51 montre un schéma de la répartition des capteurs 4 l'inté-
rieur de la zone du choc. En rouge se trouvent les capteurs qui ont été utilisés comme référence dans
la modélisation des cohérences et en vert le capteur qui se situe au pied du choc (capteur équivalent
au point 2 de la figure 7.47). 1l est & noter que les capteurs de référence ont été pris & peu prés 4 une
distance de 4% en corde de la position moyenne du choc dans le but de pouvoir également analyser
la, sensibilité du modéle & la position de ces capteurs de référence.

Capteurs de référence utilisés (& Posiionde I'onde de
pour la modélisation choc

FiG. 7.51: Capteurs de réference utilisés dans la modélisation des cohérences dans la zone du choc

Deux couples de capteurs différents ont été utilisées comme référence dans cette validation, un
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Frg. 7.52: PSD de pression expérimentales utilisées dans la validation des cohérences dans la région
du choc

couple composé des capteurs n°1 et n°2 (méthode n°1) et un autre composé des capteurs n°1 et n°3
(méthode n°2).

Utilisation des PSD de pression expérimentales dans le processus de validation La
figure 7.52 montre les PSD expérimentales des capteurs {courbes en bleu) situés & Uintérieur de la
zone du choc tracées en fonction de la fréquence.

Cette figure montre I’évolution des PSD & 'intérieur de la zone du cho¢, notamment dans la zone
située en amont du choc. Les PSD en amont du choc ont des valeurs trés faibles en comparaison aux
autres capteurs de la méme section justifiant bien I'approche définie sur le tableau 7.1. Ces derniers
spectres semblent également indiquer que les instationnarités ne se propagent pas sur les capteurs
en amont de 'onde. Ce point est intéressant et devra donc étre pris en compte pour la suite de
I’étude.
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Validation de la modélisation des cohérences La figure 7.53 montre les cohérences modéli-
sées sur des capteurs situés & 'intérieur de la zone du choc tracées en fonctien de la fréquence.
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F1a. 7.53: Comparaison des résultats obtenus avec les deux méthodes de modélisation

La modélisation des cohérences donne de maniére globale de bons résultats. En effet, les fré-
quences et amplitudes des cohérences sont bien prévues par chacune des méthodes. Quelques ques-
tions restent néanmoins lorsque Von g'intéresse aux résultats du modéle en amont de la position
mayenne du choe. Le modeéle semble en effet étre moins prometteur sur cette zone 13, dans la me-
sure ofl les résultats en amoent du choc présentent pour certains capteurs des écarts importants. Cet
écart n’est cependant pas une surprise dans la mesure ol I'étude réalisée dans la section 3.2.5 avait
montré que les instationnarités ne se propageaient pas en amont de la position moyenne du choc.
Tl est done tout & fait normal que le modeéle fournisse de manvais résultats en amont de la position
moyenne du choc. L'important reste maintenant de s’assurer que limpact lié & Perreur engendrée
par ce modéle scit limité sur le calcul final de Peffort. Plus généralement, les résultats de ces deux
méthodes montrent que la modélisation des cohérences via la méthode de Corcos peut étre utilisée
pour différents couples de capteur non nécessairement situés juste a ¢dté du choc.

Validation de la modélisation des phases La figure 7.54 montre les déphasages modélisés sur
des capteurs situés & I'intérieur de la zone du choc, tracés en fonction de la fréquence.

La modélisation des phases dans la région du choc est de maniére globale proche des données
expérimentales, tant en amont du choc qu’en aval de celui-ci. 1l existe néanmoins pour certains points
d’essais de cette campagne quelques différences, notamment sur les sections interne et centrale o
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Fic. 7.54; Modélisation des phases entre les capteurs & I'intérieur de la zone du choc

une dépendance linéaire entre la phase et la fréquence est observée sur les données expérimentales.
Cependant, ces écarts restent pour la plupart des points assez faibles, permettant ainsi de conserver
cette hypothése.

Validation de la modélisation des CSD La figure 7.55 montre les parties réelles des CSD de
pression modélisées & U'intérieur de la zone du choc, tracées en fonction de la fréquence.

La modélisation des parties réelles des CSD de pression 3 Uintérieur de la zone du choc donne
globalement de trés bons résuitats. Les écarts entre les courbes modélisées et les courbes expéri-
mentales sont en effet trés faibles, les courbes en aval du choc se superposent trés bien aux courbes
expérimentales. En amont du choe, erreur engendrée par la modélisation des cohérences s’atténue
aussi significativement grace aux trés faibles valeurs des PSD qui viennent compenser erreur en-
gendrée par les cohérences. En ce qui concerne les différences observées au niveau des deux modéles,
la méthode n°1 et la méthode n°2 fournissent des résultats comparables. Les écarts entre ces deux
méthodes sont trés faibles. Le couple de capteurs utilisé pour le calcul de ces efforts ne semble donc
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FIG. 7.55: Comparaison des parties réelles des CSD de pression obtenues avec les deux méthodes
de modélisation

pas influencer de maniére significative la zone du choc.

La figure 7.56 montre les parties imaginaires des CSD de pression modélisées a Iintérieur de
la zone du choc tracées en fonction de la fréquence. L’analyse de la partie imaginaire des CSD de
pression montre que leurs amplitudes sont bien moins importantes que celles de la partie réelle des
CSD de pression. Ceci semble &tre correctement représenté par le modéle de cohérence qui suppose
la partie imaginaire de ces CSD nulle. D'importants écarts entre la partie imaginaire des CSD de
pression modélisées et les valeurs expérimentales subsistent néanmoins, montrant a nouveau qu’il
reste quelques améliorations 4 faire dans la modélisation de la partie imaginaire des CSD de pression
pour gagner en représentativiéé physique.

Validation de la modélisation des efforts aérodynamiques La figure 7.57 montre les efforts
globaux modélisés en fonction de la fréquence. Les deux méthodes sont comparées sur cette figure.
En haut de cette figure se trouvent les résultats de la méthode n°1 et en bas ceux de la méthode n°2.

La modélisation des efforts aérodynamiques & Vintérieur de la zone de choc fournit de maniére
globale de trés bons résultats. Les écarts entre les courbes modélisées et expérimentales sont faibles
tant du point de vue amplitude que du point de vue fréquence. L’influence des couples de capteurs
utilisés pour le calcul de ces efforts semble donc a priori négligeable & l'intérieur de cette zone du
choe.

La figure 7.58 montre les erreurs relatives des résultats obtenus des modéles entre les deux
méthodes et les données expérimentales sur sept points d’essais testés de la campagne CAT3D.
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(b) Cas de tremblement, fort

F1c. 7.56: Modélisation de la partie imaginaire des CSD entre les capteurs & Vintérieur de la zone
du choc

L’histogramme en jaune correspond aux erreurs relatives associées 4 la méthode n°l et T'histo-
gramme en vert a ceux de la méthode n°2. Sur 'axe des abscisses se trouvent les différents points
d’essais analysés et sur 'axe des ordonnées se trouvent les erreurs relatives en pourcentage.

Llerreur relative engendrée par la modélisation des cohérences 4 'intérieur de la zone du choc
est en moyenne de 6% en RMS d’effort pour la campagne CAT3D. La modélisation des cohérences
ne semble donc pas aveir un impact majeur sur le calcul des efforts instationnaire aérodynamiques.
Cette modélisation des cohérences via la méthode de Corcos semble donc permettre le calcul d'un
effort avec une précision relativement bonne a partir d’an nombre de capteur réduit.

7.6.2 Validation de la méthode de modélisation des RMS de pression du choc

Afin de définir la méthode & retenir pour la modélisation des RMS de pression au niveau du choe,
une validation a été effectuée 4 partir des différents points d’essais de la campagne CAT3D. La mé-
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FiG. 7.57: Comparaison des efforts aérodynamiques instationnaires obtenus dans la région du choc
avec les deux méthodes de modélisation

20%
18% I
16%
14%
12% L Régien du chac- Méthode 071
10% A
8%
6%

A% |
2%
| ™"

W Région du choc- Méthogle n°2

Erreur relative

1206 537 514 511 569 566 549
Point d'essal

Fi1a. 7.58: Erreur relative des RMS d’effort pour les deux méthodes

thodologie suivie pour la validation de ces deux premiéres méthodes définie page 197 est la suivante :

e Modélisation des RMS de pression en pied de choc : Cette étape consiste 4 recréer les RMS de
pression en pied de choc & partir d'un nembre de points d’essais donné. Dans cette premiére
étape un nombre limité de capteur de pression est utilisé.

o Validation de la méthode i partir de dennées existantes : Cette étape consiste & valider le
modéle 4 partir des données existantes. Cette validation a été réalisée pour les deux méthodes
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ctudiées.

Pour modéliser les RMS de pression en pied de choc, il a été nécessaire de disposer d’un certain
nombre de données de pression instationnaire 4 l'intérieur de la zone d’étude. En effet, I'interpolation
linéaire de ces RMS ne peut se faire que si le nombre de valeurs RMS est suffisamment important
pour permettre une modélisation. D'un autre ¢6té, la modélisation a aussi pour objectif de fournir
des résultats avec un nombre limité de capteurs dans la mesure ol toutes les campagnes ne pourront
pas étre définies avec un nombre de capteurs similaire & celui de la CAT3D. Ce modéle doit donc
étre capable de modéliser ces RMS & partir d'une nouvelle grille de capteurs, moins dense que celle
de la campagne CAT3D. Vingt-huit capteurs ont donc été utilisés comme capteurs de référence pour
appliquer le modéle.

Sur les figures de cette section, les valeurs modélisées des RMS de pression sont représentées
par une droite noire et les points expérimentaux sous forme de points rouges. Les croix vertes cor-
respondent aux valeurs RMS qui n’ont pas été prises en compte dans la modélisation et qui seront
utilisées par la suite lors de la validation du modéle. La modélisation de ces valeurs RMS est basée
sur une interpolation linéaire des points d’essais. L’axe des abscisses donne la position en corde et
Iaxe des ordonnées donne la valeur des RMS de pression. Les croix noires sur cette figure corres-
pondent aux valeurs fournies par des capteurs défectueux. Cette étude a &té réalisée pour des points
d’essais A iso-nombre de Mach et iso-pression dynamique.

La figure 7.59 montre les deux grilles d’instrumentation qui ont été utilisées tout au long de cette
modélisation. Sur la gauche se trouve celle de la campagne CAT3D et sur la droite celle utilisée pour
la modélisation. Vingt capteurs en moins seront donc utilisés pour estimer les RMS de pression en
pied de choc. Les résultats du modéle ont été validés en complétant la grille de la figure 7.59 (b) et
en comparant les résultats & ceux obtenus avec la grille de la figure 7.59 (a).

48 capteurs de pression

28 capteurs & pression

AN

3% | ]
6% -

40%

|

Région Réglon
(u choo du choc
5% .
60% - 60%
{a} Instrumentation originale de la campagne CAT3D (b) Instrumentation réduite pour la modélisation

Fi1G. 7.59: Instrumentation utilisée pour la modélisation des efforts 4 'intérieur du choc

La figure 7.60 montre les droites tracées a partir de la méthode n®1 en fonction de la position
en corde.Les points modélisés n’ont pas toujours des valeurs proches des valeurs expérimentales.
Pour les cas de tremblement fort ol le choc est dans sa position la plus en amont, une 1égére sous-
estimation des valeurs fournies par le modéle par rapport aux données expérimentales peut étre
observée. Cette figure permet néanmoins de valider I'utilisation de cette méthode de modélisation
comme une bonne alternative parmi les deux retenues & l'issue de I’étude réalisée dans la section 7.5.
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Fi1G. 7.60: Modélisation des RMS de pression & Uintérieur de la zone du choc & partir de la méthode
n°1

La figure 7.61 montre les droites tracées 4 partir de la méthode n°2 en fonction de Pangle
d’incidence. Les valeurs RMS sont sur cette figure moins bien modélisées que celles de la figure 7.60.
En effet, les écarts sur les valeurs RMS sont plus importants. Cecl était tout a fait prévisible dans la
mesure o1 il avait && montré précédemment que le lien entre les valeurs RMS et Pangle d’incidence
était moins clair que celui observé entre les RMS de pression et la position du choc.

De maniére & quantifier ces écarts, ceux-ci ont été calculés sur des points non utilisé lors de la
modélisation des droites RMS de pression. La figure 7.62 montre les écarfs obtenus entre leg deux
méthodes de modélisation et les données expérimentales. Pans cette étude, neuf points RMS de
pression différents ont été comparés dans le but de valider ou d’invalider les résultats fournis par
les modeéles. Cette figure montre ainsi sous forme d’histogramme en jaune les erreurs relatives en
RMS de pression associées & la méthode n°1 et en vert celles associées 4 la méthode n°2. L’axe des
abscisses donne les différents points utilisés pour la validation et 'axe des ordonnées donne la valeur
des écarts mesurés en pourcentage.

L’erreur relative obtenue avec la méthode n°l est en moyenne faible comparée & celle de la
méthode n°2. En effet, la méthode n°1 engendre une erreur relative d’environ 13% alors que l'erreur
liée & la méthode n°2 est de l'ordre de 24%. Cette étude permet donc de conclure gue la méthode
n°1 est celle qui fournie de meilleurs résultats. Cette méthode sera utilisée pour toute la suite de
I’étude.
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Fia. 7.61: Modélisation des RMS de pression & 'intérieur de la zone du choc & partir de la méthode
n°2
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[1¢. 7.62: Erreur relative des RMS d’effort pour les deux méthodes

7.6.3 Validation de la modélisation compléte sur toute la zone du choc

La modélisation compléte des données a Iintérieur de la zone du choc est réalisée sur la base
de lingtrumentation détailléee sur la figure 7.59 (b). Cette grille de capteurs, moins raflinée, a é&té
utilisée dans le but de modéliser les efforts aérodynamiques instationnaires et de les comparer avec
les données expérimentales. La validation de la modélisation est réalisée sur toutes les grandeurs
intervenant dans le calcul de 'effort aérodynamique instationnaire. Les résultats présentés dans
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cette section sont montrés sous forme de graphes de trois lignes et quatre colomnes. Les données
expérimentales sont tracés en bleu et les données modélisées en rouge. La, premiére ligne de chaque
graphe correspond aux résultats de la section interne, la deuxiéme ligne aux résultats de la section
centrale et la troisiéme ligne aux résultats de la section externe. I’encadré en noir donne la position
moyenne du choe et ta croix rouge les spectres de capteurs défectueux.

Validation de la modélisation des PSD de pression La figure 7.63 montre les résultats ob-
tenus pour les PSD de pression & lintérieur de la zone du choc en fonction de la fréquence.
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F1G. 7.63: PSD de pression modélisées en utilisant I'instrumentation de la figure 7.59 (b)

Quelques différences peuvent &tre observées sur 'amplitude entre les PSD expérimentales et les
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PSD modélisées. Du point de vue fréquentiel, U'information est globalement bien restituée dans la
zone du choc. En ce qui concerne Pévolution des PSD sur 'ensemble des sections modélisées, celle-ci
est globalement bien représentée. Cela a été vérifié sur tous les cas testés de la campagne CAT3D.
Cette étude permet ainsi de valider I'approche utilisée pour la modélisation des PSD & l'intérieur
de la zone du choc.

Validation de la modélisation des cohérences La figure 7.64 montre les résultats obtenus
pour les cohérences 3 I'intérieur de la région du choc tracées en fonction de la fréquence.
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Fia. 7.64: Cohérences modélisées entre les capteurs

La modélisation des cohérences donne de maniére globale de bons résultats. Les cohérences en
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aval du choc sont en effet correctement modélisées en amplitude et en fréquence, ce qui n’est pas
le cas des cohérences en amont du choc pour lesquelles des écarts importants apparaissent. Ce
dernier point n’est pas surprenant dans la mesure ou les instationnarités du choc ne remontent pas
I'écoulement. & l'intérieur de cette zone. Il est donc trés peu probable d’avoir un lien entre ce qui
passe en aval du choc et ce qui se passe en amont du choc.
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Fia. 7.65: Déphasages modélisés entre les capteurs

Validation de la modélisation des phases La figure 7.65 montre les déphasages modélisés
a lintérieur de la zone du choc tracées en fonction de la fréquence. La modélisation des phases
dans la région du choc donne globalement de bons résultats. Nous pouvons néanmoins observer
que pour certains points d’essais de cette campagne des différences apparaissent, notamment sur



CHAPITRE 7. EXTENSION DU NOUVEAU MODELE A DES CAS DE TREMBLEMENT AVEC
228 INTERACTION ONDE DE CHOC/COUCHE LIMITE

les sections interne et centrale de l'aile dans lesquelles le déphasage semble avoir une évolution
linéairement dépendante de la fréquence. Cette étude permet ainsi de valider I'approche utilisée
pour la modélisation des déphasages a Uintérieur de la zone du choc.

Validation de la modélisation des CSD Par souci de simplicité, seule la partie réelle des CSD
qui intervient directement dans le calcul de 'effort sera regardé dans cette partie. La figure 7.66
montre ainsi les résultats obtenus pour les parties réelles des CSD & lintérieur du choc.
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Fig. 7.66: Partie réelle des CSD de pression modélisées

La modélisation des parties réelles des CSD donne de maniére globale de bons résultats, avec
néanmoins quelques écarts dus principalement a 'erreur induite par la modélisation des PSD a
Iintérieur du choc. Les parties réelles des CSD en aval du choc semblent étre relativement bien
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F1a. 7.67: PSD d’effort calculées a 'intérieur de la zone du choc

modélisées en amplitude et en fréquence. L’étude des capteurs en amont du choc donne aussi de
bons résultats, cela est principalement d@ aux faibles valeurs des PSD de pression en amont du
choc limitant de maniére considérable I’erreur engendrée par le modéle lors du calcul des parties
réelles des CSD. Le modeéle complet basé sur les fonctions de cohérence arrive donc & bien prévoir
les parties réelles des CSD dans toute la zone du choc.

Validation de la modélisation des efforts aérodynamiques La figure 7.67 montre les efforts
globaux modélisés sur 'ensemble de la zone du choce, tracés en fonction de la fréquence. Les courbes
rouges représentent les efforts modélisés et les courbes bleues les efforts expérimentaux. A gauche
de cette figure se trouve effort associé au cas de tremblement moyen et a droite 'effort associé
au cas de tremblement fort. La modélisation des efforts aérodynamique & l'intérieur de la zone du
choc reste relativement correcte en dépit des nombreuses incertitudes existantes sur la physigue
du phénomeéne. En effet, des écarts parfois importants en amplitude apparaissent entre les courbes
modélisées et les courbes expérimentales. En ce qui concerne 'aspect fréquentiel, la modélisation
donne de maniére globale une bonne estimation. L’erreur relative moyenne des RMS d’effort pour
tous les points d’essais testés sur cette campagne a été d’environ 14%. Ce résultat montre donc que
la modélisation développée pour la zone du choc est adaptée et valide pour une étude des phéno-
ménes aérodynamiques 4 Vintérieur de la zone du choec.

La figure 7.68 montre les erreurs relatives des RMS d’efforts calculées avec et sans modélisation
des P5D de pression dans la zone du choc sur sept points d’essais testés de la campagne CAT3D.
Cette étude vise & quantifier 'erreur engendrée par la modélisation des PSD & 'intérieur de la région
du choc. L’histogramme en jaune correspond aux erreurs relatives associées a la modélisation des
efforts estimées en utilisant les PSD de pression expérimentales et I"histogramme en vert & ceux
associées 4 la modélisation des efforts en utilisant des PSD de pression modélisées. Sur 'axe des
abscisses se trouvent les différents points d’essais analysés et sur Paxe des ordonnées les erreurs
relatives en pourcentage.

Cette figure montre que les écarts entre les deux modéles sont importants. En effet, la modéli-
sation sans prise en compte des PSD modélisées affiche une erreur de 6% alors que la modélisation
avec prise en compte des PSD modélisées affiche une erreur de 14%. Toutefois, la. modélisation des
PSD arrive malgré tout a fournir des résultats corrects; une erreur en RMS d’effort de 14% n’est en
effet pas une erreur significative. De méme du point de vue spectral, les amplitudes d’efforts et les
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IF1G. 7.68: Erreur relative des RMS d’effort pour les deux méthodes
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Fic. 7.69: Cas de validation du modéle complet sur I'extrados voilure

fréquences associées sont globalement bien modélisées pour l'ensemble des points d’essais analysés.
Cette étude réalisée sur le calcul des efforts & Uintérieur du choc confirme donc l'utilité et 'effica-
cité de la méthode de modélisation des RMS de pression. La modélisation des PSD peut donc étre
validée avec cette analyse.

Une étude visant a valider le modéle complet & Uintérieur de la région du choc a &té réalisée
dans cette partie. La méthode de modélisation des cohérences a ainsi été capable de représenter
les cohérences A Uintérieur de cette région. Il en a été de méme avec la méthode de modélisation
des PSD de pression qui malgré les quelques erreurs engendrées arrive globalement & bien prévoir
les valeurs expérimentales de cette grandeur & l'intérieur de toute la zone du choc avec une erreur
d’environ 14%. Le principal défaut de cette modélisation est qu’elle nécessite un minimum de données
instationnaires 4 l'intérieur de cette zone pour fournir de bons résultats.

7.7 Validation de la méthode compléte sur tout 'extrados voilure

Cette section présente la validation de la méthode compléte réalisée 4 partir des données de la
campagne CAT3D. Quarante et un capteurs ont été utilisés pour modéliser les efforts aérodyna-
miques sur extrados voilure : treize & l'intérieur de la zone décollé et 28 & Dintérieur de la zone du
choc. Il est important de préciser que cette validation n'’a été effectuée qu’a partir des données de la
campagne CAT3D dans la mesure ol les autres campagnes ne disposaient pas d’une instrumentation
suffisamment fine dans la zone du c¢hoc pour pouvoir effectuer ce type de validation. Dans le but
de quantifier erreur induite par la modélisation des efforts dans la zone du choc, deux méthodes
ont été utilisées (c.f. figure 7.69) ; une dans laquelle l'effort global est calculé en prenant la valeur
de Veffort modélisé dans la zone du choc (cas n°2) et une autre dans laguelle cet effort est estimé
en prenant la valeur de effort expérimental (cas n°lL}).

La figure 7.70 montre les efforts globaux modélisés sur I'ensemble de la zone instationnaire de
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FiG. 7.71: Erreur relative des RMS d’effort pour les deux cas

Iextrados voilure pour les mémes cas de tremblement étudiés jusqu’a présent dans ce chapitre. La
courbe rouge présente les efforts modélisés via la cas n°1, la courbe verte 'effort modélisé via la cas
n°2 et la courbe bleue 'effort issu des données expérimentales. L’axe des abscisses donne les valeurs
en fréquences et 'axe des ordonnées donne les amplitudes d’efforts.

La modélisation des efforts aéredynamique sur toute la zone excitée de I'extrados voilure reste
relativement correcte en dépit des nombreuses incertitudes existantes sur la physique du phénoméne.
En effet, on peut voir sur cette figure la présence d'une légére surestimation des efforts aérodyna-
miques instationnaires. En ce qui concerne les courhes des cas n°l et n°2, elles sont globalement
trés proches I'une de l'autre, signifiant ainsi que lerreur induite par la modélisation des efforts au
niveau de la zone du choc est négligeable et qu’elle n’a donc finalement presqu’aucun impact sur la
modélisation de l'effort complet. Ce constat permet ainsi ¢’identifier deux sources majeures d’erreur
responsables des écarts entre les données expérimentales et les données modélisées :

e La modélisation des phases en corde a l'intérieur de la zone décollée : Phypothése de phase
nulle le long de l'axe longitudinal & l'intérieur de la zone décollée n’est effectivement pas la
meilleure maniére de représenter la physique du phénoméne.

e L’hypothése d’indépendance entre la zone du choc et la zone décoliée : Thypothése d’indé-
pendance semble aussi jouer un réle important dans le calcul final de I'effort aérodynamique
instationnaire, notamment sur la forme du spectre d’effort.

La figure 7.71 montre les erreurs relatives calculées & partir des résultats fournis par les cas
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n°l et n®2. Cette comparaison a été effectuée sur sept points d’essais de la campagne CAT3D. La
figure 7.71 permet également de quantifier Uerreur engendrée par la modélisation des efforts sur
toute la zone excité de 'extrados voilure. L’histogramme en jaune correspond aux erreurs relatives
associées 3 la cas n°l et Vhistogramme en vert correspond aux erreurs relatives associées a la cas
n°2. Sur 'axe des abscisses figurent les différents points d’essais analysés et sur I'axe des ordonnées
ge trouvent les valeurs en erreur relative.

L’erreur relative engendrée par la modélisation compléte sur toute la zone excitée de Pextrados
voilure est en moyenne de 24% pour les deux cas testés. La modélisation des efforts présents a
Pintérieur de la zone du choc ne semble a priori pas impacter de maniére conséquente les résultats
finaux. Ce modéle nous permet donc de déterminer a partir de 41 capteurs de pression instationnaire
un effort équivalent & la totalité du nombre de capteurs de pression de la campagne CAT3D, soit
103 capteurs, avec une erreur de 24% en RMS d’effort. Ce modeéle est ainsi capable de donner des
résultats relativement corrects 4 partir d’une instrumentation réduite de plus de la moitié, montrant
aussi les avantages d’une telle modélisation.
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Conclusion

Les travaux présentés dans ce mémoire ont cherché 4 améliorer la compréhension des différents
phénoménes de tremblement rencontrés dans les avions civils et & développer un nouveau modéle
de prévision des efforts aérodynamiques instationnaires. Ces travaux ont ainsi permis de développer
et valider un modéle basé sur des fonctions de cohérence et inspiré du modéle de Corcos. La mo-
délisation des cohérences a ainsi contribué, via la Uestimation des PSD de pression, des cohérences
et des déphasages entre les différents couples de capteurs de pression instationnaire, a modéliser les
efforts aérodynamiques instationnaires pour chacun des cas de tremblement étudiés et & améliorer
de maniére significative la représentativité physique de ce phénoméne.

Ce mémoire a été décomposé en trois parties, une premiére partie présentant la physique du
tremblement, une seconde présentant 1’état de ’art sur la prévision du tremblement et une derniére
axée sur la modélisation du tremblement. Les cas de tremblement étudiés ont ainsi été scindés
en deux grandes catégortes : une appartenant au cas de tremblement sans interaction onde de
choc/couche limite (i.e. tremblement de 'empennage horizontal, tremblement de I'intrados voilure
et tremblement de 'APF) et une autre appartenant au cas de tremblement avec interaction onde
de choc/couche limite (i.e. fremblement de I'extrados voilure).

Cas de tremblement sans interaction onde de choc/couche limite

Concernant la premiére catégorie de tremblement étudiée, les principales conclusions des travaux
réalisés dans ce mémoire ont &té les suivantes :

Cas du tremblement de ’empennage horizontal

I’étude du tremblement de 'empennage horizontal a été réalisée & partir de deux campagnes
d’essais mises & disposition et complétée par les résultats issus des travaux de Havas. Les grandeurs
analysées ont été les PSD de pression, les cohérences et les déphasages entre différents couples de
capteurs. [’étude a ainsi montré que les PSD de pression évoluent de maniére progressive en am-
plitude suivant la corde et 'envergure avec une décroissance plus rapide suivant la corde. L’étude
de ces données soufflerie a également montré la présence de cohérences décroissantes en fonction
de la fréquence et de la distance entre les différents couples de capteurs. Cette décroissance a été
associée & la propagation d’instationnarités a l'intérieur de la zone de décollement. La dépendance
linéaire des phases entre les différents couples de capteurs a également confirmé la présence de ces
phénomeénes de propagation & Pintérieur de la zone décollée.

En ce qui concerne la modélisation de ce tremblement, deux modéles ont été comparés au cours
de ces travaux, d’une part le modeéle de Soumillon (ou de corrélation) basé sur des fonctions de cor-
rélation et d’autre part le modéle dit de cohérence basé sur des fonctions de cohérence. Les résultats
obtenus & partir de ces deux modéles ont été trés différents. Ainsi s’est trouvé d’un coté le modéle de
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cohérence qui prévoit bien 1’évolution des PSD de pression, des cohérences et les déphasages et de
lautre le modéle de corrélation présentant d’importantes difficultés & modéliser ces trois parameétres.
Du point de vue de I'effort, le modéle de cohérence arrive & estimer de maniére trés précise l'effort
aérodynamique global subi par Ia structure, ce qui est moins le cas avec le modéle de corrélation
qui sous-estime ces efforts.

Cette étude a ainsi permis de montrer intérét du développement d’un nouveau modeéle par
rapport 4 celul de Soumillon, non seulement en termes de représentativité de la physigue de "écou-
lement mais aussi en termes d’estimation des efforts aérodynamiques instationnaires propres i cet
écoulement.

Cas du tremblement de Pintrados voilure

L’é¢tude du tremblement intrados a été réalisée & partir des différentes campagnes d’essais en
soufflerie et complétée par les résultats issus des travaux de Soumillon. 1’analyse de ces données
a montré une évolution assez contradictoire de certains paramétres par rapport & ce qui avait été
observé sur 'HTP. En effet, malgré les similitudes des PSD de pression par rapport i ce qui avait
été observé sur PHTDP, les cohérences et des déphasages ont montré un comportement aléatoire ne
semblant dépendre ni de la fréquence des instationnarités ni de la distance séparant les capteurs. Le
calcul des déphasages entre les capteurs a de méme montré des problémes au niveau des phases &
cause de la présence de sauts de phase 4 trés basse fréquence entre les capteurs, non justifié, pouvant
aller de 7 & une valeur légérement inférieure. Une explication a été donnée dans la section 2.2.3 ,
mettant en cause notamment la maniére dont les capteurs avaient été installés. Les capteurs avaient
en effet ét¢ installés a Pintérieur d'une cavité, ce qui augmentait le risque de mesurer aussi d’antres
phénomeénes parasites en plus des fluctuations de pression liées & I'aérodynamique de ’écoulement.
Une démonstration de cela avait d’ailleurs été réalisée lors de I’étude des données d’'une campagne
d’essai HT'P dont U'instrumentation en cavité fournissait des résultats similaires & ceux observés sur
les données intrados voilure, bien différents de ceux cobservés sur les campagnes décrites dans la
section 2.1.3.

La modélisation du tremblement de Pintrados voilure a montré pour sa part que d’importantes
différences existent entre les résultats fournis par la modéle de cohérence et ceux fournis par le
modéle de corrélation. En effet, les résultats obtenus avec le modéle de cohérence montrent une évo-
lution des cohérences et des déphasages modélisés trés différente de celle observée sur les données
souffleries qui semblent plutét évoluer de maniére aléatoire. Cecl est en partie prévisible dans la
mesure ol Panalyse des données expérimentales des campagnes d’essais intrados voilure a montré
que la physique de cet écoulement était trés différente de celle sensée &tre représentée par le modéle
de cohérence. Du point de vue de 'effort global, le modéle de cohérence a aussi peiné & fournir
des résultats proches de effort expérimental, ce qui n’est pas non plus surprenant au vu de ce qui
a été dit précédemment. L'étude du modéle de corrélation donne quant a elle des résultats bien
différents, plus particuliérement au niveau du calcul d’effort. En effet, le modéle de Soumiilon est
capable de correctement prévoir la partie réelle de la CSD de pression, permettant d’aboutir & une
bien meilleur modélisation de cet effort aérodynamique. Il est cependant important de garder & I'es-
prit que le modéle de corrélation a été en partie développé & partir de ces données d’essais, il n’est
donc pas surprenant que ce modéle ayant été adapté pour ces essais donne de meilleurs résultats au
niveau des efforts aérodynamiques instationnaires.

H est actuellement difficile de déterminer lequel des deux modéles est le plus adapté & 1'étude
du tremblement intrados voilure dans la mesure ol d'un coté les résultats fournis par le modéle de
corrélation semblent bien meilleurs que ceux obienus avec le modéle de cohérence en termes d’effort
et de 'autre que les données utilisées pour valider ces modéles présentent d'importants problémes
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de fiabilité.

Cas du tremblement de PAPF

L’étude du tremblement APF est survenue suite aux nombreux problémes de fatigue structu-
relle associés & la présence d’une couche de mélange venant impacter la structure située & Parriére
du méat moteur de 'avion. La différence principale entre ce type de tremblement et ceux présentés
précédemment se trouve dans le fait que le tremblement APF n'est pas associé & la présence d'un
quelconque décollement mais plutdt & la présence d'une couche de mélange, dont la physique ne
semble a priori pas étre si différente de celle observée sur 'HTP. Deux campagnes d’essais ont été
réalisées dans le but de mieux comprendre ’effet sur la structure des instationnarités engendrées par
cette couche de mélange. L’étude des données en vol a en effet montré la présence des cohérences
décroissantes en fonction de la fréquence et de la distance entre les différents couples de capteurs de
pression imstationnaire. De méme, les déphasages semblent conserver leurs linéarités en fonction de
la fréquence. Les PSD de pression évoluent aussi en amplitude de maniére décroissante en fonction
de ’éloignement du point de formation de cette couche de mélange sur la structure. Néanmoins des
différences apparaissent entre les phénoménes présents & lintérieur de cette couche de mélange et
les phénoménes présents a Pintérieur d’un décollement. On observe ainsi une évolution du contenu
fréquentiel des instationnarités, évolution décroissante & 'intérieur de la couche de mélange en fonc-
tion de la position sur 'axe longitudinale. Il y a également une évolution décroissante des vitesses
de propagation & 'intérieur de cette couche de mélange.

La modélisation des phénoménes & 'intérieur de la couche de mélange n’a été réalisée qu’avec le
modéle de cohérence dans la mesure olt une adaptation du modéle de corrélation i ce cas d’étude
n’avait pas été effectuée précédemment. L'adaptation du modéle de cohérence 4 Pétude de PAPF
n'a pas été trés simple du fait qu’il a été nécessaire d’adapter le modéle de maniére & prendre en
compte I'évolution du contenu fréquentiel observé sur les PSD de pression et les cohérences. Afin de
pallier ce probléme, la définition d'un nouvel adimensionnement a été effectuée. Ce nouvel adimen-
sionnement a ainsi permis d’appliquer le modéle de cohérence au cas du tremblement APF et donc
de valider des efforts aérodynamiques instationnaires présents au niveau de la structure.

Cette étude a ainsi mis en évidence le caractére générique du modéle de cohérence pouvant
s’appliquer non seulement 4 des cas de décollement mais aussi 4 des cas de couche de mélange.

Cas de tremblement avec interaction onde de choe/couche limite

1I s’agit sans aucun doute du cas de tremblement le plus complexe parmi ceux étudiés dans ce
mémoire et cela principalement & cause de Pinteraction onde de choc/couche limite présente dans
Iécoulement.

Cas du tremblement extrados voilure

L’étude de tremblement extrados voilure a été réalisée dans ce mémoire & partir de quatre cam-
pagnes d’essals mises 4 disposition et complétées par les résultats de travaux retrouvés dans la
littérature. Ce mémoire s’est principalement axé sur le cas de tremblement extrados tridimension-
nel dans la mesure ol les cas de tremblement extrados bidimensionnel avaient déja été largement
étudiés et que les phénomeénes étaient sensiblement différents entre ces deux types de tremblement.
La zone d’étude sur 'extrados a été découpée en deux parties, d'une part la région du choc qui
est la région contenant 'onde de choc et qui a une extension d’environ 6% en corde et d’auntre
part la zone décollée qui est la région contenant la surface décollée sur la voilure. La région du
choc est ainsi une région gui présente de fortes fluctuations de pression, bien supérieures & celles
présentes & Vintérieur de la zone décollée avec un pic de fluctnation situé a I'endroit ol se trouve
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la position moyenne du choec. Ce pic de fluctuation est trés difficile 4 capter dans la. mesure od le
choc oscille sur une toute petite section; il est par conséquent nécessaire de disposer d'une grille
d’instrumentation trés fine pour pouvoir mesurer ces phénoménes. En ce qui concerne I'évolution
des cohérences dans cette région, il a été observé & l'intérieur de cette section en aval du choc une
décroigsance spatiale et fréquentielle des cohérences similaire & celle observé précédemment sur un
cas de décollement ou sur un cas de couche de mélange. Pour ce qui est des déphasages entre les
différents couples de capteurs, leurs valeurs sont presque nulles, ce gui en soit n’est pas surprenant
dans la mesure ol la zone du choc est une zone trés réduite. La zone décollée sur 'extrados voilure
est une région de taille bien plus importante que celle du choc, sa taille peut en effet atteindre trois
voire quatre fois celle de la région du choc. Les phénoménes présents 4 l'intérieur de la zone de
décollement sont eux aussi trés particuliers dans la mesure oil cette région est soumise a 'influence
des instationnarités générées par le choc. Cette influence est d’ailleurs observée lors de Pétude des
spectres PSD de pression dans lesquels des pics de fréquence provenant de la zone du choc ont été
apercus. Les cohérences ont également mis en évidence la présence de ces instationnarités issues
du choc et se propageant le long de la zone décollée. L’étude de ce paramétre montre de méme la
présence d’une décroissance fréquentielle et spatiale et donc une similitude forte avec ce qui avait
été observé lors des études précédentes. L’évolution des déphasages entre les différents couples de
capteurs est plus délicate & interpréter dans la mesure ot I’analyse a montré que les déphasages
a l'intérieur de ia zone décollée variaient de maniére arbitraire, difficile & caractériser voire méme
4 modéliser avec les données disponibles. Les déphagages entre les différents couples de capteurs
présentent ainsi non seulement des fluctuations de phases aléatoires liées 4 U'influence exercée par
I’onde de choc mais également des inversions de pente probablement causées par la présence de
deux phénomeénes se propageant en sens inverse et présents dans l’écoulement. Cette derniére étude
montre donc bien 'existence d'un couplage aéroacoustique entre les instationnarités issues du choc
et les ondes acoustiques issues du sillage de Yaile. Fin ce qui concerne 1’étude numérique réalisée sur
ce tremblement, il a également été montré 'intérét de disposer de ces méthodes pour comprendre les
phénoménes présents sur 'extrados voilure. La revue bibliographique effectuée dans la section 3.2 a
ainsi montré que parmi tous les modéles numérigues analysés, seul le modéle k—w 55T stationnaire
fournis une estimation correcte de la positicn moyenne de 'onde de choc. Cette information est vi-
tale dans la mesure o1 elle peut &tre utilisée lors de la définition du positionnement des capteurs de
pression instationnaire de nouvelles campagnes d’essais extrados voilure tout en fournissant aussi
une information sur l'effet des conditions externes (nombre de Mach, angle d’incidence, etc) sur la
position de ce choc. Toujours est-il qu’en termes de représentativité des instationnarités, ie modéle
numérique le plus performant & ce jour reste la ZDES, et cela malgré les progrés encore nécessaires
4 faire pour aboutir & de meilleurs résultats.

La modélisation du tremblement extrados voilure a nécessité des hypothéses simplificatrices afin
de développer le modéle et de 'appliquer, en essayant de respecter au mieux la physique propre au
phénomeéne. Le modéle de cohérence a ainsi été adapté de maniére & considérer comme indépen-
dantes la région du choc et la région décollée. Cette approche se justifie pour deux raisons dans la
mesure ol d’une part I'influence de la zone du choc sur la zone décollée est trés localisée du point
de vue spectral, les cohérences entre un point de la zone du choc et un point de la zone décollée
n’ayant des valeurs élevées que sur une bande de fréquence trés localisée, et d’autre part parce que
les données de la zone décollée contiennent déja des informations venant du choe, ce qui signifie
que ces deux zones sont déja implicitement liées. Considérer les cohérences nulles entre les deux
régions n’a donc finalement qu’un faible impact sur la capacité du modéle a représenter la physique
de ce phénoméne. L’application du modéle de cohérence & ce type de tremblement a donc permis de
valider le modéle sur chacune des régions et donc de le valider également pour 1'étude compléte sur
l'extrados voilure. Les PSD de pressions modélisées dans la zone du choc ont ainsi induit une erreur
de 10% sur 'effort global. La modélisation des cohérences et des phases entre les différents couples
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de capteurs ont aussi permis d’obtenir une bonne représentativité des phénomeénes physiques tout
en engendrant une erreur minimale dans la zone du choc. Au niveau du décollement, les PSD ainsi
que les cohérences sont restées correctement représentées. Seul point probléematique, les déphasages
qui ont été pris égaux & zéro du fait de la difficulté inhérente & la modélisation de cette grandeur
dans la zone du décollement.

L’étude du tremblement extrados voilure a permis de modéhser les efforts aérodynamiques a
partir du modéle des cohérences et a également permis d’avoir une meilleure compréhension de
Ia physique de ce phénoméne. Cette étude est donc capable 4 partir d’un nombre de capteurs de
pression instationnaire donné d’estimer l'effort aérodynamique instationnaire équivalent au double
du nombre de capteurs initialement présent avec une erreur relative de 25% environ en RMS d’effort.

Perspectives

[’étude réalisée sur les deux catégories de tremblement a permis d’avancer dans la compréhen-
sion du phénoméne de tremblement ainsi que dans la modélisation via une nouvelle méthodologie
basée sur les fonctions de cohérence. De maniére générale, 'application du nouveau modéle a ainsi
fourni de bons résultats sur les quatre types de tremblement étudiés; cependant diverses améliora-
tions de ce modeéle restent encore 4 faire.

Pour 'étude du tremblement H'TP, quelques guestions subsistent sur Puniversalité des coeffi-
cients de Corcos notamment sur 'utilisation d’un coefficient de Corcos unique pour les différentes
campagnes d’essais HTP. Une premiére étude dans la section 2.1.3 avait en effet montré qu'il était
possible entre les deux campagnes d’essais étudiées, d’utiliser des coeflicients de Corcos de la cam-
pagne HTP n°l sur les données de la campagne HTP n°2 pour la modélisation des cohérences.
Cependant cette similitude n’avait été observée qu’a partir de deux campagnes d’essais a géométries
différentes. Il serait donc intéressant de refaire I’étude avec une troisiéme campagne d’essais bien
instrumentée afin de valider cette hypothése et voir si on peut oui ou non généraliser ce modéle pour
le cas du tremblement de empennage horizontal.

Pour le cas de l'intrados voilure, diverses questions restent pour le moment sans réponses dans la
mesure ol la fiabilité des données des campagnes d’essals intrados voilure a été mise en doute. Une
étude plus approfondie de ce phénoméne de tremblement & partir d'une nouvelle campagne d’essal
mieux ingtrumentée serait nécessaire afin de pouvoir établir d'une part si la physique observée sur
les deux campagnes étudiées dans ce mémoire reste la méme ou si d'importantes différences appa-
raissent et d’autre part lequel des deux modéles est le plus adapté & cette étude.

En ce qui concerne UAPF, la compréhension des phénomeénes présents a U'intérieur de la couche
de mélange reste relativement complexe dans la mesure ol linstrumentation & I'intérieur de cette
couche est insuffisante pour comprendre la maniére dont les instationnarités évoluent le long de cer-
taines directions dont notamment I'envergure. En effet, I'instrumentation exploitable a l'intérieur
de 1a couche de mélange est limitée & six capteurs de pression instationnaire pour la campagne APF
n°1 et & quatre capteurs de pression instationnaire pour la campagne APF 1°2. Le méme constat
peut étre fait pour la modélisation des efforts aérodynamiques. Une campagne de données possé-
dant des capteurs de pression le long de I'axe transverse pourrait également apporter une meilleure
compréhension de ia maniére dont les instationnarités se propagent suivant cette direction et done
d’aboutir 4 une meilleure modélisation de ce phénoméne.

Finalement pour le cas de tremblement extrados voilure, une compréhension plus approfondie
de la propagation des instationnarités suivant la direction transverse de I"écoulement aurait pu étre
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possible avec la présence d'une instrumentation beaucoup plus fine en envergure. Cependant aucune
des campagnes d’essais mises 4 disposition ne disposait d’une grille de capteur suffisamment raffinée
suivant cette direction pour effectuer cette étude. Un antre point & souligner pour le cas de P'extra-
dos voilure est celui lié 4 'effet de la géométrie de I'aile sur Ia propagation des instationnarités sur
T'extrados voilure. En effet, les phénoménes observés et modélisés n’étant basés principalement que
sur les données CAT3D, notamment pour ce qui est de 1’étude de la zone du choc, il a été difficile
de prévoir si cette modélisation était généralisable & toutes les autres géométries existantes comme
celle d'une aile supercritique proche de celle d’un avion commercial. Reste donc encore a effectuer
une étude de données instationnaires sur 'extrados d’une aile supercritique de maniére & savoir si
ce modéle peut &tre ou non transposable & des géométries autres que celle de la CAT3D.
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Annexe A

Outil de traitement du signal pour
I’étude du phénoméne de tremblement

Pour extraire les caractéristiques physiques de chaque signal mesuré par les capteurs de pression
instationnaire, une étude statistique est nécessaire via Putilisation de différents outils de traitement
du signal. Cette annexe a ainsi pour objectif de présenter les différents outils mathématiques utilisés
dans ce mémoire pour I'étude du phénoméne de tremblement. Une premiére partie a ainsi été
consacré i l'introduction de quelques définitions mathématiques préliminaires et une deuxiéme aux
définitions des trois outils utilisés pour exploitation des données issues des campagnes d’essais en
soufflerie, & savoir la densité spectrale de puissance, Ia densité spectrale croisée et la cohérence.

A.1 Définitions préliminaires

A.1.1 Décomposition de Reynolds

La décomposition de Reynolds est une technique mathématique qui consiste & considérer une
grandeur comme la somme d’une valeur fluctuante et d'une valeur moyenne. Ainsi, pour le cas d’'un
signal temporel quelconque X(t), la décomposition de Reynolds s’écrit :

X(t) = X(£) + X'(t) (A1)
, avec X (1) la valeur moyenne du signal et X'(¢) la valeur instationnaire.
La pression mesurée par les capteurs peut ainsi se décomposer de cette maniére permettant de se

focaliser sur la partie instationnaire P’(t) qui est la partie importante pour I'étude du tremblement.
La partie moyenne de ce signal n’est donc pas prise en compte.

A.1.2 Transformée de Fourier

La transformée de Fourier fait également partie des transformations de base utilisées dang ce
mémoire pour traiter le signal de pression instaticnnaire. Elle se définit pour un signal temporel
X(t) infini de la maniére suivante :

X(f) = f_ Y X (e gy (A2)

A.1.3 Espérance mathématique

L’espérance mathématique est une valeur numérique permettant d’évaluer le résultat moyen
d'une variable aléatoire. Pour le cas d’un signal temporel aléatoire infini X(t), 'espérance mathé-
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matique s'écrit :

T—00

B(X) = lim (= /; X (t)dt) (A.3)

A.1.4 Moyenne quadratique

La moyenne quadratique est une moyenne d'une liste de valeur définie comme la racine de la
moyenne des carrés des valeurs. La moyenne quadratique s’écrit .

f T
XRIVIS = Tli}f.'{l % / X(t)zdt (A4)
— 00 0

Cette grandeur caractérise les niveaux de fluctuations dun signal instationnaire. Le résultat est
indépendant de la fréquence.

A.2 Outils mathématiques utilisés pour I’étude du phénoméne de
tremblement

A.2.1 La densité spectrale de puissance (notée PSD)
La PSD est définie par :

PSDxx(f) = Jim ~E(Xn(HRH() (A.5)

oll E est l'espérance mathématique, Xr la transformée de Fourier d’un fragment de signal de lon-
gueur T et X'; son conjugué. La PSD est une transformation irréversible qui donne la répartition
en fréquence de 'énergie dans le signal. Cette grandeur, positive et réel, est utilisée pour ’étude de
phénomenes de nature instationnaire.

Cet outil est également intéressant dans la mesure ol il permet d’avoir accés & la valeur RMS
de la grandeur X(t) via Pexpression :

X s = \/ fo " PSDxx(N)df (A6)

A.2.2 La densité spectrale croisée (notée CSD)
La CSD est définie par :

OSDxy(f) = Jim ~B(Re(PVE(F)) (A7)

out T est Pespérance mashématique, X et f@f sont respectivement la transformée de Fourier et le
conjugué de la transformée de Fourier de deux fragments de signaux de longueur T . La CSD est un
nombre complexe dont le module représente la répartition en fréquence de I’énergie commune aux
deux signaux et la phase les déphasages entre ces deux signaux.

Du point de vue matriciel, une matrice de CSD de dimension n*n obtenue a partir de n signaux
différents a pour caractéristique d’étre hermitienne et définie positive, ce qui signifie que pour tout
vecteur V {de dimension n), la valeur de V*T.C.V est positive et réelle. La dimension de cette
grandeur est la méme que celle de la PSD.
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A.2.3 La fonction de Cohérence (notée vyxy)

La fonction de cohérence fournit Ie lien entre deux signaux dans le domaine fréquentiel. Elle est
définie par ;

_ \[CSDxy ()|
() = VP8Dxx(})PSDyv(f) (A5)

Les cohérences entre deux signaux sont comprises entre un et zéro. Lorsque la cohérence est proche
de un, les signaux sont fortement dépendants, lorsqu’elle est proche de zéro, les signanx sont quasi-
indépendants. La matrice de cohérence est également hermitienne.







Annexe B

Installation des capteurs de pression
instationnaire

Mesurer la pression instationnaire en soufflerie est une opération délicate nécessitant le respect
d’étapes spécifiques afin d’obtenir des valeurs exactes et précises. Ces étapes doivent &tre définies
en fonction des retours d’information des essais en soufflerie et relévent d’une bonne compréhension
de 1a maniére dont les différents parameétres peuvent aflecter les mesures de pression instationnaire.
Cette annexe a pour principal objectif de fournir les meilleures pratiques pour les mesures de pression
instationnaire de futures campagnes d’essais. La méthodologie exposée est basée sur deux types de
capteurs de pression : capteurs de pression piézoélectriques et capteurs de pression Kulite. Cette
annexe comprend également une description des différents parameétres et de leur incidence sur les
mesures de pression instationnaire.

B.1 Différents types de capteurs de pression instationnaire

Différents capteurs sont actuellement utilisés pour les mesures de pression instationnaire. Les
principaux sont brievement décrits dans cette section.

B.1.1 Capteurs KULITE

Le capteur Kulite (c.{. figure B.1 (a)) est un dispositif pouvant mesurer la pression instationnaire
avec exactitude et précision. C’est 1'un des dispositifs les plus utilisés pour Panalyse des phénomaénes
instationnaires constatés lors des campagnes d’essais en soufllerie et d’essais en vol. Les capteurs de
pression modernes Kulite sont des dispositifs isolés diélectriquement et basés sur la technologie SOI
(silicium sur isolant). Ce dernier point établit une distinction fondamentale entre un capteur Kulite
et les autres dispositifs en silicium existants sur le marché.

Deux types de capteurs Kulite peuvent étre utilisés; le capteur de pression difféerentielle Kulite
et le capteur de pression absclue Kulite. Le capteur de presgion différentielle Kulite mesure la diffé-
rence entre deux pressions, un connecté de part et d’autre du capteur. Le capteur Kulite comprend
alors un tube de contre-pression. Le capteur de pression absolue de Kulite mesure la pression par
rapport au vide parfait. 11 n’y a aucun tube de contre-pression dans un capteur de pression absolue
Kulite.

Les avantages des capteurs Kulite sont :

e Des dimensions réduites et un faible poids : les dimensions des capteurs varient de 0,030 x
0,030 4 0,1 x 0,1 in.
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® Une faible sensibilité aux effets de vibration et d’accélération : la masse trés faible de ces
éléments de détection ultra-miniatures se traduit par des fréquences naturelies trés élevées.
Leur faible masse les rend également insensibles mécaniquement aux chocs et vibrations tant
que ceux-ci n’ont pas atteint de trés hauts niveaux.

e Une haute précision : la marge d’erreur statique type d’un capteur de pression Kulite est
inférieure & 0,1% pleine échelle.

B.1.2 Capteurs PCB

Les capteurs PCB ou capteurs de pression piézoélectriques (c.f. figure B.1 (b)) sont des dispositifs
utilisés pour diverses mesures de pression dynamique (ex. : compression, différences de pression et
autres pressions dynamiques allant de <0,0001 psi 4 >100 000 psi). Ces capteurs sont bien adaptés
pour un fonctionnement en boucle dans des environnements "particuliers", par exemple sous Peau.
Les capteurs PCB conviennent pour toutes les applications de pression dynamicque.

Les avantages des capteurs PCB sont :

e [a capacité & mesurer de faibles fluctuations de pression en présence d’une haute pression
statique : il s’agit 14 d’une caractéristique particuliére des capteurs de pression piézoélectriques.

e I’absence de tube de contre-pression : contrairement au capteur Kulite, les capteurs PCB ne
disposent pas de tube de contre-pression.

e Une haute précision : Le capteur PCB affiche une excellente précision dans les mesures de
pression

B.1.3 Microphone

Un microphone est un transducteur acoustico-électrique ou un capteur (c.f. figure B.1 (c)) qui
convertit le son en signal électrique. La plupart des microphones utilisent aujourd’hui l'induction
électromagnétique {microphone dynamique), le changement de capacitance (microphone & conden-
sateur), la génération piézoélectrique ou la modulation de la lumiére pour produire un signal de
tension électrigque.

Un microphone & pression est congu pour mesurer les variations de pression au niveau de sa
membrane. On utilise un microphone 4 pression lorsqu’il s’agit de U'intégrer dans une paroi par
exemple pour effectuer des mesures de pression pariétale.

B.1.4 Capteurs de microsystémes électromécaniques (MEMS)

Les microsystémes électromécaniques ou MEMS (c.f. figure B.1 (d)) reposent sur une technologie
caractérisée par des éléments électromécaniques et /ou mécaniques miniaturisés réalisés 4 1'aide des
techniques de micro-fabrication. Les dimensions physiques critiques des MEMS peuvent varier de
bien moins d'un micron 4 plusieurs millimétres. En outre, les modéles des dispositifs MEMS peuvent
aller de dispositifs ayant des structures relativement simples sans éléments mobiles A des systémes
électromécaniques extrémement complexes avec des éléments mobiles multiples sous le contrdle d'un
dispositif microélectronique intégré.

Les avantages des capteurs MEM sont :
e Les MEM sont généralement de taille réduite : ’épaisseur varie de 0,5 4 2 millimétres.

e Facilité d’installation des branchements : contrairement aux capteurs Kulite, ’installation des
MEM est beaucoup plus simple; ces dispositifs nécessitent moins de cables.
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e Haute précision : Les MEM peuvent s’avérer trés précis lorsqu’il s’agit de mesurer la pression,
néanmoins cette technologie a encore besoin d’&tre mise an point (les capteurs de pression
MEM peuvent étre sensibles & d’autres paramétres que la pression).

En raison du manque d’espace nécessaire 4 l'installation de microphones 3 pression classiques
sur des maquettes, des capteurs de pression relative tels que les capteurs Kulite ou les capteurs
PCB sont principalement utilisés pour réaliser des mesures de pression acoustique ou instationnaire
aérodynamique. Le microphone est rarement utilisé du fait de sa taille. Concernant les MEM, cette
technologie n’est pas toujours considérés comme suffisamment mir pour étre utilisée 4 grande échelle.
Nous allons par conséquent nous concentrer sur les principales technologies utilisées au sein d’Airbus
pour les différents essais réalisés : les capteurs de pression PCB et les capteurs de pression Kulite.

B.2 Principaux paramétres influencant les mesures de pression ins-
tationnaire

Comme cela a déja été expliqué dans 'introduction, mesurer la, pression instationnaire en souf-
flerie est une opération délicate nécessitant le respect d’étapes spécifiques. Plusieurs paramétres
peuvent influencer considérablement les mesures de pression instationnaire. Cette section expose
donc les différents principaux paramétres influencant les mesures de pression instationnaire.
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F1a. B.1: Différents types de capteurs

B.2.1 Meéthode d’installation des capteurs

I existe principalement deux maniéres d’installer un capteur dans une structure :

e Les capteurs sont montés dans une cavité (c.f. figure B.2 (a)) : les capteurs sont situés &
lintérieur d’une cavité, parallélement & la surface de la structure.
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¢ Les capteurs sont encastrés dans la surface (¢.f. figure B.2 (b)) : la membrane du capteur est
alignée avec la surface de la structure.

Le probléme que présente la premiére méthode d’installation réside dans le fait que les dimensions
des cavités (longueur L.et d sur la figure B.2 (a)) peuvent influencer considérablement 'amplitude
de pression et également les mesures de retard de phase. IEn effet, la cavité fait office de résona-
teur de Helmholtz ou de résonateur quart d’onde pouvant affecter directement les mesures. L'autre
inconvénient que présente cette méthode d’installation provient du fait que la membrane n’est pas
située directement & la surface. Il ¥ a donc un risque de perte de sensibilité du capteur dans les
mesures. De plus, selon les dimensions du trou {(embouchure de la cavité), la sensibilité du capteur
peut étre réduiie et les mesures de phase complétement faussées.

Concernant la deuxiéme méthode d’installation, une analyse détaillée réalisée par Prosper (Pros-
per, 2006) a démontré que cette configuration permet d’obtenir de bons résultats. En effet, lorsque
les capteurs sont encastrés, la membrane est directement exposée a la variation de pression contrai-
rement aux capteurs montés dans les cavités. Il n’y a donc pas d’influence de la cavité, ni de perte
de sensibilité des capteurs. Par conséquent, les résultats sont plus précis non seulement en termes
d’amplitude mais également en termes de phase.

Wind tunnel
surface

A
\ Wind tunnel \

Plastic pipe

Sensor

(a) Capteur monté dans une cavité (b) Capteur monté en affleurement

Fic. B.2: Deux méthodes d’installation du capteur

B.2.2 Tube de contre-pression

Comme indiqué dans la section B.1.1, le tube de contre-pression est principalement présent dans
les capteurs differentiels Kulite. Ce tube est situé & I’'opposé de la membrane et sa longueur dépend
de I'emplacement ol se trouve 'extrémité du tube {dans quelques campagnes d’essais, l'autre ex-
trémité du tube est située dans la paroi de la veine de la soufflerie).

Lie tube de contre-pression est un paramétre important pour les mesures de pression instation-
naire. Cela est démontré par Prosper (Prosper, 2003) qui analyse Iinfluence de la longueur de ce
tube de contre-pression sur les mesures de pression instationnaire.

Les résultats ont montré que les mesures sont principalement influencées par deux paramétres :

¢ Le tube de contre-pression qui fait office de filtre et ol la longueur détermine la fréquence de
coupure de ce filtre.

e La position de I'extrémité du tube de contre-pression par rapport & la position de la membrane
du capteur. L'analyse a démontré que les résultats obtenus s’avéraient quelque peu meilleurs



B.2 PRINCIPAUX PARAMETRES INFLUENCANT LES MESURES DE PRESSION INSTATIONNAIRE 255

lorsque le tube de contre-pression était relié au port statique a proximité de la membrane du
capteur. 11 fallait cependant éviter que le port statique soit trop proche de la membrane du
capteur.

De maniére & obtenir une meilleure précision lors de la réalisation de ces mesures, il est nécessaire
de veiller & ces deux paramétres qui peuvent influencer non seulement les mesures d’amplitude de
pression mais également les retards de phase entre plusieurs capteurs.

B.2.3 Type de capteur utilisé

Meéme s’il semble évident que Putilisation de différents types de capteurs utilisés sur une méme
maguette peut avoir une influence sur les mesures des données, il faut toutefois le mentionner. En
effet, une étude réalisée sur d’anciennes campagnes d’essais (ex. : DTP tremblement {2002)) avait
montré que des capteurs n’étaient pas toujours du méme type (i.e. des capteurs de pression insta-
tionnaire absolue étaient mélangés & des capteurs de pression instationnaire relative).

Le type de capteur peut également avoir une incidence directe sur les résultats obtenus si celui-
¢i n’a pas été choisi &4 bon escient. Ainsi, lorsque les types de capteurs ne sont pas identiques
malis équivalents (i.e. méme sensibilité et méme type de mesure), il risque alors de n’y avoir aucun
probléme avec les données enregistrées. Lorsque les types de capteurs me sont ni identiques ni
équivalents, il est alors possible d’observer quelques phénoménes non physiques. Par conséquent, il
est trés important d’accorder une attention particuliére au type de capteur utilisé avant de réaliser
des essais afin d’éviter toute surprise lors de la phase de post-traitement.

B.2.4 Sensibilité des capteurs

La sensibilité des capteurs est également un paramétre qui n'a pas toujours été pris en compte
lors d’anciennes campagnes d’essais en soufflerie. Il importe donc de mentionner I'importance de ce
paramétre notamment lorsqu’il s’agit d’analyser un phénoméne spécifique.

Lorsque la sensibilité du capteur n’est pas adaptée aux phénomeénes mesurés, 'impact sera ob-
servé dans les mesures d’amplitude de pression et de retard de phase. L’estimation des amplitudes
sera alors faussée et les retards de phase ne sont pas mesurés avec précision.

11 est donc assez important de toujours adapter la sensibilité du capteur de pression aux phé-
noménes mesurés, notamment st Uobjectif final est de calculer les charges aérodynamiques insta-
tionnaires. En négligeant ce parameétre, on risque d’obtenir une estimation trés faussée des charges
instationnaires et, par la suite, une prévision erronée de la réponse dynamique de la structure.

B.2.5 Données d’acquisition

L’acquisition des données joue un réle majeur lorsque les mesures sont recueillies par les cap-
teurs de pression instationnaire. Si une acquisition des données appropriée n’est pas correctement
effectuée lors des essais en soufflerie/vol, les résultats ne seront pas fiables.

Pour obtenir des données précises, il faut obligatoirement controler les paramétres suivants :
e Enregistrement synchrone : Les données de chaque capteur de pression instationnaire doivent

&tre enregistrées de fagon synchrone afin de permettre ainsi une mesure correcte des retards
de phase entre les capteurs.
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e Filtrage des données : Pour éviter les erreurs de repliement, avant échantillonnage, le filtrage
est obligatoire pour couper les fréquences au-dessus de la fréquence de Nyquist. Ce filtre doit
étre utilisé lors des mesures. Si ce filtre n'est pas appliqué, les données risquent d’étre mal
interprétées pendant la phase de post-traitement.

e bFréquence d’échantillonnage et durée d’acquisition : La durée d’acquisition et la fréquence
d’échantillonnage jouent également un role important. Elles doivent toutes deux étre adaptées
aux phénoménes mesurés.

o La fréquence d’échantillonnage si I'on veut obtenir des données correctes; la fréquence Ny-
quist devrait &tre an moins deux fois supérieure aux fréquences principales des phénoménes
mesurés.

o La durée d’acquisition est essentiellement importante pour les phases de post-traitement
(David, 2010). Des signaux de bonne qualité mesurés avec une bonne précision contribueront
a4 obtenir une bonne hase de données et, par Ia suite, une bonne compréhension des données
pendant la phase de post-traitement.

B.3 Bonnes pratiques pour l'installation des capteurs de pression
et acquisition des données

B.3.1 Installation du capteur de pression

Cette section vise & donner les bonnes pratiques des mesures de pression instationnaire. Cette
recommendation a &té élaborée a partir des retours d’informations de précédentes campagnes d’es-
sais en soufflerie.

Comme cela a déja été mentionné dans les sections précédentes, l'installation d’un capteur de
pression exige de suivre plusieurs étapes. Les principales étapes importantes seront explicitées pour
les capteurs de pression Kulite et les capteurs de pression PCB dans la gection suivante.

D’une maniére générale, les capteurs de pression PCB sont plus sensibles que les capteurs Kulite.
La précision et l'exactitude des mesures d’amplitude et de phase réalisées avec les capteurs PCB
sont excellentes. Le point négatif des capteurs PCB réside essentiellement dans les dimensions de
ces capteurs. En effet, les capteurs PCB utilisés sont plus grands que les capteurs Kulite; par
conséquent, les capteurs PCB peuvent parfois se montrer moins pratiques & utiliser, notamment en
cas d’utilisation de profils minces. Le point négatif des capteurs Kulite réside dans leur sensibilité
au bruit des couches limites lorsqu’ils sont encastrés.

B.3.1.1 Capteur de pression PCB

e Les capteurs doivent affleurer & Ia surface (c.f. figure B.3). Les capteurs ne devraient pas étre
introduits dans une cavité. Comme cela a déja été expliqué dans la section précédente, la
cavité peut avoir une mauvaise incidence et détériorer la qualité des données (problémes avec
les mesures d’amplitude de pression et les mesures de phase).

Les capteurs PCB devraient &ire installés normalement 4 la surface de la structure. La téte
du capteur devrait étre collée & l'intérieur d’un manchon de protection (en nylon ocu dans
un matériau équivalent). Le manchon est généralement fabriqué dans un bloc en plexiglas ou
dans un matériau similaire 4 des fins d’isolation électrique.

Lors des mesures réalisées en soufflerie, il faudra faire attention i ne pas combiner les méthodes
d’intallation de capteurs; il faudra ainsi soit utiliser la méthode d’installation des capteurs en
cavité soit celle du capteur affleurant 4 la paroi, mais pas les deux en méme temps. Ce point
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répond & l'observation qui a pu étre faite lors de la campagne d’essais en souffierie du projet
FLIRET (FLIght REynolds number Testing) ot deux types différents de méthodes d’instal-
lation ont été utilisées.

e Vérifier que la sensibilité des capteurs de pression est adaptée aux phénoménes mesurés. S’as-
surer que la sensibilité des capteurs de pression instationnaire est adaptée en connaissant
Pamplitude des fluctuations de pression et en sélectionnant la sensibilité du capteur en consé-
quence. Une faible sensibilité aura une incidence importante sur les mesures de phase entre
les capteurs (risque de mesure du bruit de fond électrique).

e Tous les capteurs PCB devraient étre identiques ou équivalents (i.e. méme niveau de sensibi-
lité). Ce point répond principalement au probléme observé lors de la campagne d’essais DTP
(Démonstration Technique Probatoire) tremblement, ot deux différents types de capteurs
(capteurs avec compensation de température, capteurs sans compensation de température)
ont &té utilisés et cela pourrait expliquer éventuellement les raisons pour lesquelles les résul-
tats n’ont pas donné de valeurs physiques.
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Fia. B.3: Montage du capteur de pression PCB

B.3.1.2 Capteur de pression Kulite

o Le capteur doit affleurer & la surface (c.f. figure B.4). Le capteur ne devrait pas étre placé
dans une cavité. Comme cela a déja été expliqué dans la section précédente, la cavité peut
avoir une mauvaise incidence et détériorer la qualité des données (problémes avec les mesures
d’amplitude de pression et les mesures de phase).

Les capteurs Kulite devraient étre installés normalement 4 la surface de la structure. La téte
du capteur devrait &tre collée & Uintérieur dun manchon de protection. Le manchon est géné-
ralement fabriqué dans un bloc en plexiglas o dans un matériau similaire & des fins d’isolation
électrique. Par conséquent, il est plus facile de coller le manchon avec de la colle époxy (les
produits & base de PTFE ne conviennent pas). Le manchon utilisé devrait &tre un tube pré-
sentant un diamétre interne de 2,5 / 2,6 mm. L’espace entre le manchon et le transducteur
devrait 8tre compensé avec de la colle en silicone tout autour du transducteur. Le diamétre
extérieur peut étre de 4 mm 4 6 mm et la longueur minimale de 3 mm ; la longueur du manchon
est généralement égale & U'épaisseur. Le transducteur doit &tre tangent & une face du manchon.

Lors des mesures réalisées en souftlerie, il ne faut pas combiner les capteurs encastrés dans des
cavités avec les capteurs en affleurement. Ce point répond & ce qui a pu &tre observé lors de
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la campagne d’essais en soufflerie du projet FLIRET (FLIght REynolds number Testing) ot
des capteurs de différents types ont été installés suivant différentes méthodes d’imstallation.
NB : Aucun manchon ne s’avére nécessaire s'il s’agit de capteurs pelliculaires Kulite ; il faut
juste les coller dans leur cavité.

Lors de 'utilisation de capteurs différentiels Kulite, le tube de contre-pression doit &tre relié au
port de pression statique & proximité de la membrane du capteur. Cette &tape a pour objectif
de vérifier que la pression statique est équilibrée des deux cotés de la membrane. La distance
entre I'extrémité du tube et la membrane de Kulite pourrait &tre d’environ 5 cm & 10 cm.
Les tubes de contre-pression partant de tous les capleurs ne devraient pas &tre reliés 4 une
contre-pression commune. Si tous les capteurs Kulite sont reliés & une contre-pression com-
mune, la pression, la phase et éventuellement la réponse en amplitude du capteur pourrait
étre modifiées (rigidité de la membrane du capteur modifiée par I'application d’'une pression
statique). Si la pression statique dépasse 3 fois la gamme de pression du capteur, la membrane
des capteurs risquera de se déchirer.

Le tube utilisé pour la contre-pression doit aveir un petit diamétre (diametre de 0,4 mm-
0,6 mm) et le matériau du tube doit &tre souple (en vinyle ou silicone). Ce tube doit &tre
aussi petit que possible et fabriqué dans un matériau souple de maniére & amortir la pression
instationnaire et & faire office de filtre passe-bas.

La longueur du tube devrait étre d’environ 1,3 m de maniére 4 pouvoir avoir un filtre passe-
bas de 8 Hz (selon la rigidité et le diamétre du tube). La longueur du tube de contre-pression
détermine la fréquence de coupure du filtre passe-bas.

Vérifier que la sensibilité des capteurs de pression est adaptée aux phénoménes mesurés.
S’assurer que la sensibilité des capteurs de pression instationnaire est adaptée en connaissant
lampleur des variations d’amplitude de pression et en sélectionnant la sensibilité du capteur
en conséquence. Une faible sensibilité aura une incidence importante sur les mesures de phase
entre les capteurs.

Les capteurs Kulite utilisés devraient tous étre identiques ou équivalents.

PFinciple of Inslalation ol kKarsgucer
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Fic. B.4: Montage du capteur de pression Kulite

B.3.2 Données d’acquisition

Comme évoqué précédemment, ’acquisition des données joue un rdle majeur lors de la réalisation

des mesures de pression instationnaire. Il faut vérifier les étapes suivantes concernant 'acquisition
de données avant de réaliser les mesures :
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e L’enregistrement des pressions instationnaires doit s’effectuer de maniére synchronisée. 5i les
données ne sont pas enregistrées de maniére synchronisée, les mesures de phase ne seront pas
correctes.

e S’assurer qu’un filtre anti-repliement a été appliqué sur les données enregistrées.

e La fréquence Nyquist devrait &tre supérieure au contenu en fréquences principales du phé-
noméne mesuré. De maniére & obtenir le contenu intégral en fréquences d'un phénoméne
spécifique, il importe d’avoir, lors de Péchantillonnage, une valeur de fréquence Nyquist au
moins supérieure & la plage de fréquence du phénomeéne mesuré. En d’autres termes, si le
phénoméne mesuré contient des fréquences allant de OHz & 500Hz, la fréquence d’acquisition
devrait étre au moins égale 4 1 KHz, et la valeur de fréquence Nyquist done supérieure & 500
Hz (FNyquist:Mch)-

e La durée des données devrait &tre au moins égale &4 20 secondes et idéalement autour de 60
secondes afin de pouvoir maximiser le nombre de moyenne possible du signal lors de la phase
de post-traitement. Comme expliqué en (David, 2010), il est nécessaire de procéder & un
traitement statistique des données mesurées pour obtenir les caractéristiques principales des
signaux. Pour ce faire, il est alors nécessaire d’avoir un long signal (ex. : le temps d’acquisition
de la campagne de tremblement DTP était de 50,5 secondes).

B.3.3 Exigences supplémentaires (en option)

e S’assurer que les fréquences sonores des ventilateurs de souffleries sont bien connues (pour
éventuellement filtrer le signal et éliminer le bruit soufflerie si nécessaire). Pour obtenir de
telles informations, il est possible de placer un capteur de pression instationnaire dans la paroi
de la veine de la soufllerie pendant la réalisation des mesures.

e S’assurer que les modes propres de la structure o se situent les capteurs sont bien connus
(pour filtrer le signal et éliminer les perturbations liées aux modes structure). Lors de I'analyse
du phénoméne de tremblement, par exemple, il pourrait étre trés utile d’avoir le mode propre
de la structure pour la phase de post-traitement.

B.3.4 Résumé

Cette annexe donme une méthodologie détaillée des différentes étapes & suivre afin de réaliser
avec succés des mesures de pression instationnaire lors de campagnes d’essais en soufHerie/essais en
vol. Comme nous avons pu le constater, il n’est pas facile de mesurer la pression instationnaire. Plu-
sieurs paramétres peuvent influencer les données mesurées : de la position des capteurs de pression
4 la maniére dont les données sont enregistrées. Les mesures des données de pression instationnaire
doivent obéir & des régles strictes afin de permettre une mesure précise des différences de pression.
L'utilisation d’une mauvaise installation ou d'une mauvaise instrumentation pourrait modifier ra-
dicalement les résultats. Par conséquent, il est frés important de suivre les étapes nécessaires de
maniére 4 obtenir des données exactes et précises.






Annexe C

Analyse des efforts modélisés a

I’'intérieur de la zone décollée pour les
campagnes AVERT et FLIRET

Cette annexe vise & montrer les résultats obtenus avec modéle de cohérence sur les données
AVERT et FLIRET et a fournir les résultats de 1'étude de sensibilité réalisée a I'intérieur de la zone
décollée pour différent cas de tremblement extrados voilure. Cette analyse ne s’est déroulée que dans
la zone de décollement du fait que U'instrumentation présente & Uintérieur de la zone du choc n’était
pas suffisament dense pour pouvoir effectuer sur cette région une étude fiable. Trois cas d’études
ont été définis pour chacune de ces campagnes & Uimage de ce qui avait été fait pour la campagne
CAT3D dans la section 7.4. La figure C.1 présente les différents capteurs utilisés lors de cette analyse.

—

{a) Campagne AVERT {b) Campagne FLIRET

Fia. C.1: Capteurs de référence utilisés pour I'étude de sensibilité dans la zone de décollement

Les points rouges représentent les capteurs de référence communs au trois cas d’études. Aucune
étude de sensibilité n’a donc été réalisée sur ces capteurs car ils sont indispensables & 'application
du modéle. Comme cela avait 6té mentionné dans la seckion 7.4, ces capteurs permettent notamment
de déterminer les vitesses de propagation ainsi que les coefficients de Corcos suivant 'envergure.
Sans ces capteurs il serait difficile voire impossible de prendre en compte ces instationnarités. Les
points de couleurs verts, bleu et orange représentent les capteurs de référence qui vont servir a faire
cette étude de sensibilité. Les points noirs quant & eux représentent les capteurs qui ne seront pas
pris en compte dans le modeéle. Les capteurs de pression utilisés comme référence pour application
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du modéle ont ainsi été définis de la maniére suivante :

o Cas d’étude n°1 : Capteurs n° 2 et capteurs de couleur rouge.
e Cas d’étude n°2 : Capteurs n° 1, capteurs n°2, capteurs n°3 et capteurs de couleur rouge.
e Cas d’étude n°3 : Capteurs n° 3 et capteurs de couleur rouge.

Dans l'analyse qui va suivre, seuls les PSD de pression, cohérences, CSD de pression et PSD
d’efforts seront présentés. Les déphasages ne sont pas présentés dans la mesure ol ils sont identiques
pour les trois cas d’études, une étude de sensibilité pour ce paramétre est donc inutile. La section
étudiée dans cette annexe pour la campagne AVERT est celle qui se situe & y/b=75% et pour la
campagne FLIRET celle situé a y/b=79% (cf. encadré rouge de la figure C.1). Pour I’étude des co-
hérences et des CSD de pression, les capteurs de référence sont situés a x/c=53% pour la campagne
AVERT et & x/c=85% pour la campagne FLIRET. Pour chaque figure le code de couleur utilisé sera,
le suivant : en bleu les résultats obtenus a partir des données expérimentales, en rouge les résultats
obtenus & partir du cas d’étude n®l, en noir ceux obtenus & partir du cas d’étude n°2 et en wvert
ceux obtenus & partir du cas d’étude n°3.

La figure C.2 présente les PSD des différents capteurs d’'une méme section en envergure tracées
en fonction de la fréquence. Sur cette figure, les trois cas d’études sont comparés avec les données
scuffleries.
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Fic. C.2: Comparaison des PSD de pression des trois cas d’étude suivant la corde

La modélisation des PSD & l'intérieur de la zone décollée donne globalement de bons résultats.
En effet, les valeurs des PSD en amplitude et en fréquence sont pour les trois cas d’études proches
des données expérimentales. En ce qui concerne la comparaison des PSD modélisées entre elles, les
courbes présentées sur cette figure semblent globalement toutes se superposer indiquant ainsi que
Perreur induite par le positionnement des capteurs dans le calcul des PSD de pression est négli-
geable. Ce résultat a aussi été vérifié sur les autres sections.

La figure C.3 présente les cohérences entre différents couples de capteurs pour deux sections en
envergure des campagnes AVERT et FLIRET tracées en fonction de la fréquence.

Les cohérences modélisées sur cette figure ont des valeurs trés proches des cohérences expéri-
mentales sur toute cette section. La décroissance suivant 'espace et la fréquence semble étre bien
respectée sur tous les cas d'études. Bn ce qui concerne les différences observées entre les courbes
modélisées, aucun écart important n’a été observé sur cette figure. Le positionnement des capteurs
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Fia. C.3: Comparaison des cohérence des trois cas d’étude suivant la corde

ne semble donc a priori pas influencer la modélisation des cohérences 4 U'intérieur de la zone décollée.
Ce résultat a été vérifié sur les autres sections, avec les mémes conclusions.

La figure C.4 présente la partie réelle des CSD de pression calculée en fonction de la fréquence
pour les deux campagnes d’essais en soufHlerie.
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Fic. C.4: Comparaison des parties réelles des CSD de pression des trois cas d’étude suivant la corde

Les parties réelles des CSD de pression modélisées ont globalement sur cette figure des valeurs
proches de celles issues des données expérimentales. Les trois cas d’études suivent en effet la méme
tendance, ce qui n’est a priori pas surprenant dangs la mesure ot les PSD et les cohérences donnaient
des résultats trés proches. Le positionnement des capteurs ne semble donc a priori pas influencer la
modélisation des parties réelles des CSD de pression a l'intérieur de la zone décollée.

La figure C.5 présente la partie imaginaire des CSD de pression calculée en fonction de la fré-
quence pour les deux campagnes d’essais en soufflerie.

Cette figure montre bien les limites du modéle de cohérence adapté au cas du tremblement
extrados voilure. En effet, ’hypothése d'un déphasage nul entre les capteurs a pour conséquence
I’annulation de la partie imaginaire des CSD de pression modélisées. Des écarts importants entre



ANNEXE C. ANALYSE DES EFFORTS MODELISES A L'INTERIEUR DE LA ZONE DECOLLEE POUR

264 LES CAMPAGNES AVERT T FLIRET

E.:_- ex & g'.“. ric £ ﬁl g d il i_:-‘ pige 4 _ l“,- - . ‘;,n 3 -‘l:_,,‘ = €5
g ‘ ‘ i £ i | i _ < ! | i ] |
B NI 5 8L : i k2

ot xj:-:m Lt e ;39077 et m-:no L e bata . ‘ —s N S ——— [ B
§ | g g r i‘ | wea 7600 . ﬂ:-:Mﬂ . wew l’&.(O
§ — B |- — = —— Pil———o ¥ - o

| el e8] |§] T & i

Lt wr LD €509 s TOD0 w:.:ésoo v = i ] i
£] i] i] i 8- E RE
g,‘ é‘l*, 5,!___ e = ﬁ - et e i xics B0 .
§ ! g " il E | § i
£ — i1l g
gy L e[y - gy e d TN

(a) Campagne AVERT (b) Campagne FLIRET

Fi1c. C.5: Comparaison des parties imaginaires des CSD de pression des trois cas d'étude suivant la
corde

le modéle de cohérence et les données expérimentales pour cette grandeur apparaissent donc. Tou-
tefois, le modéle réussit quand méme & prendre en compte Uimportance de 'écart en amplitude
existant entre la partie imaginaire et la partie réelle des CSD de pression expérimentales en suppo-
sant la partie imaginaire de ces CSD nulle. Les écarts entre la partie réelle et la partie imaginaire
de ces CSD de pression sont en effet trés importants sil’on compare les graphes des figures C.5 et C.4.

La figure C.6 présente les PSD d’efforts aérodynamiques instationnaire tracées en fonction de
la fréquence. Ces PSD d’effort ont &té calculées & l'intérieur de la zone décollée pour chacune des
campagnes d’essais.

x1et Load ion-using WTT scract k AVERT- polnl 267 x107 Lond computation using WTT ttimor lotabant - FLIRET- poitt 357

(a) Campagne AVERT (b) Campagne FLIRET
FiG. C.6: Comparaison des PSD d’effort des trois cas d’étude suivant la corde

Les PSD d'efforts modélisées ont des valeurs proches des PSD d’efforts expérimentales dans la
zone décollée pour les deux points d’essais analysés. Peu d’écarts ont été observés entre les courbes
modélisées. Cette figure permet donc de conclure que le positionnement des capteurs n’influence a
priori pas la qualité des résultats obtenus avec la modélisation des efforts a U'intérieur de la zone
décollée.

Une é&tude de I'erreur relative calculée & partir de ces efforts a aussi été réalisée pour quantifier
Perreur générée par le positionnement des capteurs de référence 4 Uintérieur de la zone décollée.
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La figure C.7 montre les erreurs relatives obtenues a I'intérieur de la zone décollée sur cing points
d’essais testés de la campagne AVERT et six points d’essais testés de la campagne FLIRET. L’his-
togramme en vert correspond & I’erreur relative associée au cas d’étude n°1, ’histogramme en jaune
correspond & l'erreur relative associée au cas d’étude n°2 et I’histogramme en rouge correspond 3
Perreur relative associée au cas d’étude n°3. Sur l'axe des abscisses se trouvent les différents points
d’essais analysés et sur I'axe des ordonnées se trouvent les erreurs relatives en pourcentage.
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Fia. C.7. Comparaison des erreurs relatives en RMS d’effort des trois cas d’étude

Les résultats obtenus A partir de ces différents cas d’études ne différent que de trés peu pour tous
les points d’essais testés. La valear moyenne des RMS d’efforts modélisées pour chacun des trois
cas d’études oscilie autour de 25% pour la campagne AVERT et 5% pour la campagne FLIRET.
Ce résultat confirme done bien la faible influence du positionnement des capteurs de référence
dans la modélisation des efforts a 'intérieur de la zone décollée ainst que la plus ou moins bonne
représentativité physique du modéle de cohérence sur extrados voilure.
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Abstract.

During flight, cimergency descent situations are part of those extreme conditions that can lead
the empennage of an aircraft to vibrate. These vibrations are mainly due to the separated flow
on the upper surfave of the structure which increases the pressure fluctuations on 1he
empeimage, sometimes leading to buffeting. This situation can cause structural fatigue and
can mduce cerlification and design constraints on the structure. Hence, an accurate prediction
of the unsteady loads is needed to take those forces mto account in the carly phase of the
empennage design. This paper presenls a new approach fo accurately model the unsteady
acrodynamic loads resulting from the interaction between the horizontal tail planc and the
wing wake. The method is based upon the coherence method and is compared (o the method
developed by Soumillon [2], based upon the correlation method. ‘The results obtained by this
new model show good agreements with the experimental data.

1- Introduction

The buffeting phenomenon is the vibration of the aireraft or part of the aireraft due to
unsteady aerodynamic loads imduced by the presence of flow detachment. This phenomenon
limits the aircraft flight envelope and also the design of some parts of the aircraft. It is
therefore necessary to understand the maing physics behind this phenomenon in order to
accuralely predict the aerodynamic loads. The bulTeling phenomenon, congidered as a random
process, is cwrently modelled by a semi-empirical method based upon the analysis of
imsieady experitnental data which is complemented by a sound physical understanding of the
phenomenon. The current buffeting method used, the correlation method |2}, predicts the
fuctuations and correlations between the unsleady pressure sensors m order lo deduce the
integrated offorts on a detached surface. This method is quite eofficient for analysis on pylon
detactiment cases; nevertheless, it hag been shown that this method was not adapted for a
study on a Horizontal Tail Planc (HTP) casc with a dotached surface. The aim of the presont
work is to introduce a new modelling method allowing an accurate prediction of the unsteady
acrodynamic loads on a HTP during buffeting.
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2- Aerodynamics phenromenon description

‘The HTP buffeting is characterized by a structural vibration mainly due to the flow separation
on the upper surface of the empennage. It generally appears when the aircraft goes at
relatively fow Mach mumber and high angles of incidence or for eonfiguration with deployed
spoilers. Those conditions are typical of emergency descent situations for example. The flow
scparation on the HTP usually starts from the tip of the coupennage and heads to the internal
part of the structure. Several wind tunnel campaigns were carried out in order to have a better
understanding of the (low separation on the horizontal il plane of an aircraft [1]. The results
presented in the following scotions will be based upon the results obtained on two different
wind {unnel campaigns: The aircratl T-tail campaign and the classical ITTP aircrall campaign.

3- Modelling the buffeting phenomenon
A- Buffeting equation and hypothesis

‘The buffeting prediction is baged upon a semi-empirical method, combining wind tunnel tests
and numerical simulations. To enable the creation of & model, the followmg simplifying
assumptions have 1o be made:
e The aerodynamic lorces induced by the movement ol the struclure are not
affeeted by the presence of detachment.
e The initial aerodynamic excitation (flow detachment, shock wave ete...) is not
affected by the movements of the strusturc.
‘Those assumptions can be summarized in the following equation of asroelasticity:
MEZ+Ce+Ke=F, (1)
where A represents the mass matrix and C” and K the structural vaciables i the wind, Fly
represents the loads induced by acrodynamics,
The main aim of the modelling presented in the following section is to integrate the unsteady
pressure information over the detached swrface m order to predict the unsteady acrodynamics
loads on the structure.

B- Description of the coherence method

During the WTT IITP bulfeiing campaigns the information oblained with the unstcady
pressure sensors was not enough due to the reduced number of sensors present in the detached
region on the TITP. Thus a model was needed in order to *fill™ the milial experimental grid
sensor in order to accurately predict the unsteady aerodynamics loads on this structure,

"The reconstitution of these acrodynamics loads was performed in two stages:

o The pressure spectral amplitudes were first interpolated from the experimental data:
To do this, the WTT sensors were used to fill the gaps from the initial grid via an
interpolation/extrapolation  method where a cubic imterpolation and a linear
mierpolation were done in chord and in span respectively.

o The pressure spectral amplitudes were correlated via a coherence lunction: Toven if the
signals are supposed to be random, the measured prossures are not independent from
each other; they follow a well defined propagalion and atlenuation scheme that cannot
be noglected.



ANNEXE D. ARTICLE PUBLIE DANS LE Journal of Applied mechanics and materials ET
270 PRESENTE A LA CONFERENCE ICMAE 2012, PARIS (FRANCE)

a) Theory

The post processing of unsteady actodynamics data needs some knowledge of signal
processing. ‘The unsteady pressures are indeed perceived as random variables where some
speeific characteristics arc necessary to be extracted. In order to analyze the data, some
mathematical tools were used |4|. Hence, n the following section, a definition of the main
tools used for this analysis will be given.

e The Power Speciral density (PSD) is delined as:
P IR
PSD(f) = Jim = E(Xr()).- X7 (/1)
where £ is the expecled value and X, the Fourier transform of a T-length signal fragment
{ X"T* represents the complex conjugate of ¥.) . The PST) gives the frequency distribution

of the energy in the signal. The PSD is a real positive number.
o The Cross spectral density (CSD) is defined as:
1 . ok
CSD() = Jim = EER (). P ()
where [7 15 the expecled value, XT and FT the TFouner transforms of two different T-
length signals fragments. The CSD is a complex number which provides information
abou! the frequency distribution of common energy of two signals.
e The coherence function (¥.,) gives the link between two signals in the frequency domain.
s defined as:
esDsy

Yev = IPSD, PSD,
The coherence modulus between Lwo signals varies belween zero and onc. When the
coherence modulus value is equal to one, the signals mateh perfectly, when the value is
equal to zero the signals are not correlated.

b)) Modelling description
a- Modelling coherences

‘The objective of this model, which will be called the coherence model, is to prediet in a
similar manmer to the Corcos model 3] the coherences between the unsteady pressure
sengors. Thus, the cxpression of the coherence is defined, by analogy to the Corcog model |3
as:
Ay A
]’(]', Ax, A}/) — 87211'.[.(51(;}. E*Zﬁ.f.al;%}rl)—

with / the requency, dx the longiludinal distance belween the sensors, Ay the (ransverse
distance between the sensors. oy the longitudimal Corcos cocfficient and ap the ransverse
Corcos coellicient. '

b- Modelling phases

Ihe analysis of the phase lag between the sensors shows that the phase lag depends upon
tliree parameters: the propagation speed Vp, the structure frequency and the direction of
convection. Hence, the phase is expressed as:

2. f.D

= Vp
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where fis the frequency, £ is the distance between the sensors in the convection dircetion and
Ip the vortex propagation speed in that direction.

c- Computation of loads

‘The unsteady loads are obtained from the pressure cross spectral density as:

N N
PSDyouas () = Z Z[Csnxy..é;.?y]

x=1ly=1
where Lhe pressure cross spectral densily matrix 15 modelled as :

CSD,y = Yy }P.';Dx PSD,, et

and § a veclor represeniing the surface associated o {he corresponding unsteady pressure
scnsors. In the CSD expression, ¢ represents the phasc lag between the unsteady pressurc
SCRSors.

4- Results and Validation
A- Validating the pressure PSD intexpolation methods on the HTP

The methodology used for the PSD validation method in the coherence method is similar to
the correlation method developed by Soumillon [2]. The main difference between the
coherence and the correlation method 1s that instead of using a simple linear interpolation Lo
estimate the pressure PSD amplitudes in chord and in span as i the correlation method, a
cubic interpolation is made in chord and a linear inferpolation in span. Indeed, a study on the
interpolation method showed that the cubic interpolation in chord was able to give more
accurale PSD values than the linear mierpolation. This is absolulely normal as the PSD
amplitudes decrease it a non-lincar way in chord. The results obtained by this modificd
method are shown in figure 1. The red, blue and black curves respectively represent the
pressure PSD using only the WT'T data, the pressure PSD modelled by the coherence method
and the pressure PSD modelled by the correlation method. Both models give in general quite
good results, when the sensors are interpolated in i:_hord and in span.
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Figure 1: Pressura PSD com parlsan for two couple of sensors in chond on a T-taill HTP for the validation

of the interpolation method
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B- Validating the coherence modelling on the HTP

Figure 2 shows a comparison of the unsteady loads obtained with the models and the WT'T
data. The correlation method is in black, the coherence method in blue and the WI'l' data in
red. The computed unstcady loads obtained for onc ossay point of the T-tail campaign are
shown on the left side; those for one essay point of the Classical H'IP campaign on the right
side. These results arc representative of the results obtained for all the tested cases. In
figure 2, the correlation method tends to underestimate the loads at the main buffet
frequencies (Stroulial ~0.2). On the other hand, the coherence method is able to accurately
model the loads in hoth campaignsg. The relative error difference between the two models is
also on average quile signilicant: the RMS relative error observed in the voherence model js
around 10% while the RMS relative crror of the correlation model is around 20%. The
coherence model clearly seems more adapled to the ITTP bulleting analysis than the
correlation method.
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Figure 2: Aerodynamic unsteady loads comparison on the HTP (full model)
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Conclusion

A new modelling method for bulleting loads on the IITP is presenied in this paper. The
analysis made on the WTT showed that the loads arc mainly due to the pressure fluctuations
inside the separated {low. Thus, a good representation of the phenomena inside this separated
flow is necessary to accurately predict the unstcady loads. The results provided by the
coherence model are quite good. For all the studied cases, the unsteady loads are also quite
accurately predicted compared to the loads modelled via the correlation model. The coherence
model has another advantage; this model is simpler and needs less time to estimate the
aerodynamic unsteady loads.
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Abstract. 'The buffeting phenomenon limits aircraft flight envelope, generating structural
fatigue and creating certification constraints due to the appemrance of unsteady aerodynamics
loads in the structure of an aircrafl. This phenonenon can appear in different places,
depending on the flight conditions. As concerns the horizontal tail plane (HTP), buffeting
muainly appears at high angles of attack and al low speeds and can be responsible for critical
loads on the HTP, creating strong vibrations in the structure. There is thus a strong nced to
understand the main physics behind this phenomenon to acourately predict the acrodynamics
loads on the structure. This paper presonts a new approach to correetly model the unsteady
acrodynamic loads resulting of the interaction between the wing wake and the horizontal tail
plane. The method is based on the Corcos model and is compared to the method developed by
Soumillon [1] based on correlation functions. The results obtained by this new model show
good agreement with the experimental data.

1 INTRODUCTION

The buffeting phenomenon is the structural response to unsteady aerodynamic loads induced
by the presence ol unsteadiness in the flow. This phenomenon is responsible [or structural
fatigue and can induce certification and design constraints on the strocture of an aircraft. A
deep understanding of this phenomenon is thus necessary to accurately predict the loads
generated by this phenomenon. The buffeting phenomenon is carrently modelied by a semi-
empirical method based on the analysis of unsteady experimental data which is complemended
by a sound physical understanding of the phenomenon. This methed predicts via correlation
functions {1] the flucluations and correlations between the unsieady pressure sensors 1o
deduce the integrated efforts on a detached surface. A deep analysis of this model showed
that, despite the promising results obtained for pylon flow separation cases, the model was not
adapted for a detached case analysis due to inconsistencics observed in the wind tunnel tests
data used for the development of this method. There is therefore a strong need to develop a
whole new model, more physical and accurate, able 1o provide a more realistic prediction of’
these loads. The aim of the present work is to introduce a new modelling method based on
coherence {unclions allowing an accurale prediction of the unsteady asrodynamic loads on a
HTP during bulfcting.
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2 AERODYNAMICS PHENOMENON DESCRIPTION

The TP buffeting is characterized by a struclural vibration due to the flow separation on the
upper surface of the empennage. This phenomenon generally appoars when the aircraft flies at
relatively low Mach number and high angle of attack or for configurations with deploved
spoilers; typical conditions from omergency descent situations. The HTP buffeting
phenomenon was widely studied by Havas |2-3]; the aim was to better understand the flow
geparation behaviour on the horizontal 1ail plane of an aireraft, The study was based on two
different wind tunne! test campaigns (WTI'TY: one campaign using a classical HIP
configuration [3] and another campaign using a T-lail configuration [3]. The results analyzed
by Havas [2-3] are briefly summarised in the present section. The flow separation on the HTP
usually starts from the tip of the empennage and heads to the internal part of the struclure.
Figure 1 shows the flow separation on this structure for five differcnt angles of attack for an
engine off configuration. In this figure, it can be observed that when the angle of attack is
relatively low (e.g. wg), a small detached bubble appears at the tip of the HTP. When the angle
of attack is equal to the stall angle (e.g. ¢a or as), the HTP is massively detached, inducing the
appearance of strong vibrations on the HTP. This figure suggests that the separation on the
HIP is governed by the separation on the wing. Havas explained that the flow separation on
the H'TP mainly appears when the empennage at high angle ol aitack is not protected anymore
by the downwash, Indeed, when the angle of attack starts to increase, the flow starts to
separale on the wing upper surface, which leads 1o a sudden increase of the local angle of
attack on thc HTP. The consequence is the appearance of a separation bubble near the leading
edge of the empennage due to the recompression of the fluid in that region. The size of this
separation bubble can vary according to the angle of attack and/or the extent of the detached
region on the upper surface wing; hence a flow separation on the inboard wing will induce a
strong detachment on the HTP and a flow scparation on the outboard wing will generate a
negligible separation on the HTP. The HYP buiffeting is also characterized by the presence of
sirong fluctuations on the horizontal stabilizer leading edge mainly due to the appearance of
the separation bubble. Havas showed that these fluctuations tend to decrease quite
significantly along the chord. Nevertheless, the correlation between the sensors along this
dircetion remains quite kigh compared to the correlation along the span dircetion. Concerning
the frequency coatent of the detached bubble, the IITP buffeting is mainly a low frequency
phcn()mcnon.
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Tigure 1: Delnched flow surlitce on the T-Tail ITITT (engines off) for five different angles of attack

During the study of both WT'T campaigns, Havas also analysed the effect of four different
parameters inlfuencing the nature of this phenomenon:

2
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Mach number effect: The butteting phenomenon on the HTP does not seem to be dependent
on the Mach number. No mfluence was poinled out by HHavas on both campaigns. H is
nevertheless important to underline that on the studicd WT'T campaigns, the Mach range was
quile limited.

Engine traction effect: On the T-1ail campaign. the running engines protect the leading edge
mid zone of the wing due to the presence of the propellers influencing the flow separation on
the upper surface wing for high angle of attack. Thus, the flow mainly detaches in two
regions: at the tip of the wing and ncar the fusclage contrary to the cases with engines off
(figure 1). Hence, when both engines are working, the IITP tends to stall abruptly due to the
intermal wing flow detachment. On the classical TITP WTT campaign, no engine effect was
tested. There is therefore no information regarding the traction impact on the upper wing
detached surface for this campaign.

Spoiler effect: On the classical HTP campaign, the spoiler deployment induces the
appearance of several three-dimensional turbulent structures that can heavily impact the HTP.
These eddies increase the pressure fluetuations on the HTE, genorating more vibrations of the
structure and potentially damaging it. The impact of spoilers deployment on the HTP is
mainly dependent on the angle of attack and also on the angle of the deployed spoilers. This
effect was not really observed on the T-tatl campaign due to a configuration effect,

Tail configuration effect: On the classical HTP campaign, the deployment of slats and flaps
mcreases the stall angle of the HTP. The evolution of the detachment 1% also more progressive
with deployed high lift systems. On the T-tail campaign, Havas showed that the HTP does not
stall when the high lift configuration 1s deployed. The configuration of the iail also contributes
to limit the impact of the spoiler cffect. Indecd, when spoilers are deployed on the T-tail
confliguration, the eddies generated by the spoilers are drawn on those generaled by the wing
wake due to the high angle of attack needed to detach the HTP. This is net the case for the
classical HTP campaign, where spoiler effects have been observed.

3 MODELLING THE BUFFETING PHENOMENON
3.1. Buffeting equation and hypothesis

The buffeting prediction is currently based on a semi-empirical method, combining wind
tunnel tests and numerical simulations. The method aims at predicting the dynamic response
of the aircraft structure during flight due to the unsteadiness of the flow. To model the
buffeting, two phenomena are taken into account: the unsteady aerodynamic loads generated
by the natural ffow instability (flow detachment, vibration of the shock wave elc...) and the
aerodynamic loads created by the structure itself. To enable the creation of a model, the
following simplifying assumptions are made:

1. The acrodynamic forces mduecd by the movement of the structure are not affected by
the presence of detachment.

2. The initial acrodynamic excitation (flow dotachment, shock wave, ctc...) is not
affected by the movements of the structure.

Those assumptions can be summarized in the following equation of aeroelasticity:

Mi+ (2+Kz= Fimtuced aersbynamics (Z, 2) + Fexci (t) (1)

3
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with M the mass matrix, C the damping matrix, K the stiffness matrixX, Fiuiued aovodymamics the
fluid/structure coupling ferm and Py the unsteady loads induced by aerodynamics. The
matrices M, K and C can be calculated by numerical simulation of the structure. Mo, is
insensitive 1o the vibrations of the structure [4-6], and is therefore considered as independent
of Fidnced acrodymamics. 'Fhe above acroelasticity equation can be transformed into the following
expression:

ME+C2+K'2 = Fopg(t) @)

where ' and K' represent the structural variables in the wind containing the
Finduced aerodynamics(2, 2) term. In the prediction method, Fpy(t) is determined with the
help of a semi-cmpirical modelling process and is vsed as an input parameter to predict the
buffcting loads on the real aircraft. The scmi-cmpirical modelling of the F,,.;(¢) term is
mainly based on WTT campaigns. The modelling is done using the assumption that the
Reynolds effects have a negligible influence on the aerodynamic nature of the phenomenon.
This assumplion was validated by Soumililon [1]. Thus, the acrodynamics phenomenon
observod on WTT campaigns can be transposed to the real aireraft via the Owen transposition
methodology [7]. The analysis made in the presenl paper is mainly focused on a new
modelling approach developed to model the purely acrodynamics contribution on the
structure. Therefore, no structural coupling has been considered i this analysis. To predict
the unsteady acrodynamics loads F,..;(t) . the currently used model will first be briefly
described in the following section. The new modelling approach will be detailed in scotion
33

3.2. Description of the correlation method

The corrclation method was developed by Soumillon [1] o mainly model the unsteady
aerodynamics loads induced by the wing lower surface flow separation inboard the outer
pylon of a four engine aircrall. Indeed, during the first WTT pylon bufTeting campaigns, the
information obtained with the unsteady pressure sensors was not enough, due to the low
number of sensors present on the detached surface of the pylon. Thus a model was needed 1o
fill the initial sensor grid and to be able to accurately predict the unsteady acrodynamics loads
on the wing. The reconstitution of these aerodynamics loads was performed by Soumillon in
three stages:

s The pressure spectral amplitudes arc first interpolated from the cxperimental data. To
do this, the WTT sensors (black dols in (igure 2,a) are [irst used Lo (it} the gaps from
the initial grid via an interpolation/extrapolation mcthod in order to obtain the
information on the grey dots (figure 2, b) . Then, new sections are added via a linear
interpolation to fully complete the initial experimental grid (white dots in figure 2, ).

.

a} WIT instrumentation b) Filling the “missing” sensors ¢} Adding new sections
Figure 2: Scheme presenting the interpolation method used in the correlation method
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o The spectral amplitudes are related with correlation functions (they wiil be part of the
so called “pressure phase™). Indeed, even if the signals are supposed to be random, the
measured pressures are not independent from cach other; they follow a well defined
scheme that must be taken into account. Soumillon {17 used two correlation functions,
one i chord and one in span in order to cstabligh a link between the modelled signats.
The correlation functions were defined from the analysis of various wind tunnel tests
campaigns. The phases generated from a random matrix arc then linked with
correlation functions. The unsteady pressure field is finally obtained via an inverse
Fourier transform.

Pexci(t) = IFFT (Amp(f). exp(ip(/))) (3)

where Amp(f) reprosents the pressure spectral amplitudes and () the pregsure phase.

e The global loads are calculated by integrating the unsteady modelled pressures over a
detached region and scaled to the real aircraft [7]. As the wind tunnel model is usually
& rigid model, the speciral amplitudes and the correlations obtained from the WTT are
mainly representative of the natural acrodynamics.

3.3. Description of the coherence method

The post-processing of unsteady aerodynamics data needs some knowledge of signal
processing. The unsteady pressures are indeed perceived as random variables where some
specific characteristics are necessary to be extracted. In order to analyze the data, some
mathematical lools were used [8]. In the following section, the main tools used (or this
analysis are defined.

3.3.1 The Power spectral density (noted I’'SD)
The PSD is defined by:

1 - x
PSD() = fim 5 ECR (). R () @

where E'is the expected value, X, the Fourier transform of a T-length signal fragment and g.*
its conjugale. The PSD gives the frequency distribution of the energy in the signal. The PSD
is a real positive number.

3.3.2. The Cross spectral density (noted CSD)
The CSI) is delined by:

1 %
ESD() = lim B2 0) ®

where X, and ¥, are the Fouricr transform of two different 'I-length signals fragments. The
CS8D is a complex number which provides information about the frequency distribution of
energy common to the two signals. The CSD matrix at a given frequency (dimension n x n)
obtained from n different signals is hermitian and positive-definite, which means that for any
veelor V (dimension n), the valuc of TV.C.V is positive and real.

3.3.3. The Coherence function (noted y)
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The coherence function provides the link between two signals in the frequency domain. It is
defined hy:

|cSDy (©)

Y47 = JF3D, PSD,

The coherence valucs botween two signals vary between zero and one. When the coherence
value is close to one, the signals are strongly dependent, when the value is close to zero the
signals are almost independent. The coherence malrix is also hermitian,

3.3.4. Modelling coherences

The objective of this model, which will be called the coherence model, is to predict in a
similar manner to the Corcos model [9] the coherences between the unsteady pressure
sensors. Thus, the expression of the coherence is defined, by analogy to the Corcos model as:

IR T R TN 7
v(f, A, Ay) = e w0y e T N

with f the frequency, dx the longitudinal distance between the sensors, Ay the transverse
distance between the sensors, @y the longitudinal Corcos coefficient and «, the transverse
Corcos cocfficient. It is important to nofe that computing the Corcos cocfficient is necossary
to model the coherences between the sensors.

3.3.5 Calculating the Coreos coefficient

The Corcos coelficients can easily be compuled from the experimenial data oblained in both
campaigns. The main parameters needed for their calculations are the coherence values
{estimated from wind tumel test sensors) and the distance between sensors. The Corcos
cocfficients computed for different test points of the T-tail campaign are plotted in figare 3.
The curves oblained in the chiord direction are on the lelt side, the ones in the span direction
on the right side. The X-axis represents the Stroubal number, a dimensionless frequency
defined by:

[+l @®)

Str =
v

where [ 1s the frequency, I a reference length and ¥ the low velocity. Two characteristics of
the Corcos coeflicients can be observed from this figure:

s ‘The curves are similar to a log curve from the shape for both campaigns. This can be
clearly observed in figure 3 for both dircctions. It is important to underline that the
values above Strouhal=0.3 are not always reliable. Thus, when the Corcos values
cannot be computed correctly for higher frequencies, the values arc considered as
constant,

e The different Corcos coetlicient curves are similar not only in terms of shape but also
in terms of values in the region close to the main buffet frequencies (Strouhal 0.1-0.3).
Hence, two “main Corcos coeffictents™ can be defined from all these curves, one for
the chord direction and one for the span dircetion. These two coclTicicnis are defined
as the average value of the Corcos coefficient shown in figure 3. It is important to note

6
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that the relative error obtained between the averaged Corcos coefficient and the
Corcos coefficients estimated at each fest point is quile low in the region close to the
main buffet frequency (about 10%).
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Tigure 3: Corcos coefficients in chord (left) and in span (right) for different test points

To go a little bit further concerning the definition of the Corcos coefTicients, a comparison
was also made belween the Corcos coeflicients caleulated on the T-tail campaign and the
classical HTP campaign. The results arc shown in figure 4, in which the Corcos cocfficicnts
for the T-tail campaign in the chord direction {on the left) and the span direction (on the right)
arc plotted versus the Strouhal number. All the coctficients have almost similar values at the
main buffet frequencies. This result is even more surprising as the HTP geometries between
those two campaigns are very dilferent, Tence, it seems possible 1o consider for the TITP
cases the existence of an “universal” Corcos coefficient which can be used to model the
coherences belween the sensors of different HTP geometries under different conditions.
Nevertheless, this last assumption is for the moment difficult to validate due to the fact that
only two campaigns were used 1o make this assamption. A third well instrumented campaign
would therafore be necded to corroborate or not this last observation.
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Figure 4: Corcos coefficients in chord (left) and in span (right) for different campaigns

The comparison made boetween the averaged Corcos cocfficients of the T-tail campaign and
the classical HTP campaign did not show huge differences. The relative errors estimated
between these two averaged cocfficients were not significant, about 10% at the main buffet
frequency. As the universal Corcos coefficient assumption is not totally confirmed, the
Corcos coefficient values used in the coherence model will therefore be the averaged values
for each specific campaign. The expression of these coefficients is:

In choid,

1 1 , ®
 (f) = —E;m*lﬁ*ﬁf JAx]
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In span,

1o 1 , (10)
ax(f) = —;kz_lm*ln*f’* [Ay|

where » represents the number of test points considered for one campaign, Ax the longitudinal
distance of sensors in chord, Ay the transverse distance of sensors in span, fthe frequency
and y,, the coherences between the sensors. It is important to note that the Corcos coefficients
are just dependent on the frequency because the curve In (v, (f, Ax)) vs. |Ax| (respectively
In (vr(f, Ay)) vs.|Ay|) follows a linear palter.

3.3.6. Modelling phases

The analysis of the phase lag for the T-tail campaign and the classical HTP campaign shows
that this variable is linearly dependent on the frequency. This dependency is basically
attributed to the convection of vortices in the detached zone at the propagation speed Vp. The
phase lag thus depends on three parameters: the propagation speed Vp, the vortex frequency
and the propagation dircction, The phase can be expressed as:

_2mf.D an
P = Vo

where fis the frequency, D is the distance between the sensors in the convection direction and
Vp the vortex propagation speed in the same direction, 'T'o model the phase lag, an accurate
prediction of the propagation speed is nocessary.

3.3.7. Calculating the propagation speed

The measure of the phase lag between two sensors is important to determine the propagation
speed of vortices in the detached flow. Thus a good cstimate of the phases will provide an
accurate prediction of the propagation speed. T'wo assumptions were made to model the signal
phase fags:

o The unsteady information goes along the two directions; the chord and the span
directions.

s The propagation speed along each directions (x and y direction) is uniform over the
whole detached surface (independent of the sensor location)
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Figure 5: Phase lag between sensors in chord (feft) and se nsors in span (right)
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Figure 5 gives a validation of the first assumption which shows the phase lag between two
sensors located at the same chord section (on the lefl) and two sensors positioned at the same
span section {on the right). As the main butfet frequency values are below a Strouhal number
equal to 1, the analysis is done for dimensionless frequencies below this value., A hnear
depondency between the phases and the frequency in chord and in span is observed in this
picture. This linear dependency in span is less clear due to the low coherences between the
scnsors in span. Additionally, it can be observed that the slope of the measured phase in chord
is larger than the slope of the measured phase in span (in absolute value); the propagation
speed in chord seems to be less significant than the propagation speed in span and this for
equivalent distances between sensors, This observation will also need to be accounted for in
the modelling. Conceming the validation of the second assumplion, an analysis of the
conveetion speed showed that the propagation speed in chord is nearly uniform over the
whole detached surface. In reahity, the propagalion speed is globally increasing {rom the
leading edge to the trailing cdge, but the variations can be neglected as the values do not
change significantly. As concems the span, this assumption has been much more dilficult to
validate due to the low coherences between sensors. Thus, to make the model simpler, the
spanwise “propagation speed” will also be considered as uniform in space.
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Figure 6: Propagation speed components on the HTP

A synthesis of the two assumptions is shown in figure 6 where Vi represents the propagation
speed of vortices along the chord direction and Vy the propagation speed of vortices along the

span dircction. The phases lag botwoen two signals is then modelled as:
Ay (12)

Phase = 2p« [ » (__x_ Vny

3.3.8. Computation of loads
The unsteady loads are obtained from the pressure cross spectral dengity as;

N N
PSDLouas(F) = ). > [CSD

[=3 j=1

(13)

where the pressure cross spectral density matrix is modelled as :
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; 14
CSDy; = vy fPsui PSDy.e?U) (14)

and 8 a vector representing the surface associaled to the corresponding unsteady pressure
sensors located in the detached flow. In the CSD expression, ¢ represents the phase lag
between the unstcady pressure sengors.

339 Advantages of the new model

The new model has many advantages compared lo Soumillon’s model:

e The coherence model does not need to compute as many Fourier and inverse Tourier
transforms as the correlation model. Therefore, the coherence model is definitively
less time consuming than the correlation model.

o Those Fourier transforms can also impact the [inal resull accuracy. Indeed, the
numerical error induced by those transformations is much higher for the correlation
model than for the coherence model.

4 RESULTS AND VALIDATION

The modelling validation on the horizontal tail plane separation case is based on the two WI'I'
campaigns used by Havas to analyze the IITP buffeting, The validation methodology is
divided into three parts:

¢ Validation of the unstcady pressure PSD interpolation model: ‘The idea is to take away
from the initial grid some sensors in order to compute at the same location the
unsteady pressures spectra using the interpolation model. The results are then
compared to the experimental data in order to verify whether the interpolation model
is accurale or nol.

e Validation of the coherence model: To validate this model, a comparison of the
coherences values from unsteady pressure sensors is done between the model and the
WTT data. During this phase of validation, the autospectra arc not modefled in order
to make sure that only the coherence model is been validated.

s Validation of the aerodynamic unsteady loads: This parl belongs 1o the last step of the
mcthodology. The aim is to apply and verify the [ull process (the interpolation model
for PSD unsteady pressure and the new coherence model) using the same number of
scnsors as in the WTT data. A comparison with the correlation modcliing will also bo
done. It is important to note that in order fo recreate the data and to validate the model,
existing sensors in the detached surface are needed.

4.1. Validating the pressure PSD modelling

The methodology used for the PSD modelling in the coherence modet is similar to the one
developed by Soumillon. The main difference between the coherence and the correfation
model ig that instead of using a simple lincar interpolation to cstimate the pressure PSD
amplitudes in chord and in span as in the correlation model, a cubic interpolation is made in
chord and a lincar interpolation in span. Indeed, a study on the interpolation model showed
that the cubic interpolation in chord was able to give more accurate PSD values than the linear
inlerpolation. This is absolutely normal due to the fact that the PSD amplitudes decrease in &

10
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non-linear way in chord. This is also the main reason why a linear interpolation was
somelimes overestimaling the PST) values between some sensors. The resulls oblained by this
modified model arc shown in figure 7. 'These results arc ropresentative of the results obtained
for all the tested cases. The PSD) curves are plolled for two different models and the WTT
data. Both models give in gencral quite good results, when the sensors arc interpolated in
chord and in span. Nevertheless, it has been noticed that there is some interpolation problems
on the tip of the HTP duc to a pressure drop at the tip that cannot be predicted by the model.
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Figure 7: Pressure PSD comparison on the HTP for two sensors in chord, On the left (respectively, on the
right) 2 PSD comparison between the modeis and WT'T data for a sensor located at the leading edge
({respectively, at the trailing edge)

4.2, Validating the colierence modclling

£2.1. Calculating the coherence modulus

Ry delinilion, the coherences provide the link belween two signals in the frequency domain,
thus a proper prediction of the coherences between sensors will allow not only to reproduce
much more accurately the physics of the buffeling phenomenon butl also to provide an
accurate prediction of the unsteady acrodynamics loads on HTP during buffeting conditions.
in this first part of the coherence modelling validation, a comparison of the values of this
coherence function between the sensors is done in order to asscss whether the coherence
model gives or not a good approximation of the W'l data.
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Figare 8: Coherence modulus between two couples of sensors in chord. On the left (respectively, on the

right) a coherence comparison between the models and WTT data for a couple of sensor located at the
Feading edge (respectively, at the trailing edge)

In figure 8, the modcls and the WTT data for two couples of sensors in the same chord in the
‘I-tail campaign are compared versus the Strouhal numbser. These results are representative of
the results obtained for all the tested cases. IL can be observed from this figure that the
cotrelation model underestimates the coherence modulus values between the sensors,
especially in the region of the main buffet frequencies. This basically means that the link
between the sensors disappears quickly with the distance and the frequencies. On the other

11
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hand, the coherence model seems to give guite good resulis for the buffeting main
frequencies, even if the values are a little bit underestimated. Nevertheless, the model
overestimates the WT'T coherence values at higher frequencics (above Strouhal=1). This is
not really a problem as the main studied frequencies are located below S1=0.5.

4.2.2. Calculating the phases

The phase lag modelling is alse mmportant as it provides important infonmation aboul the
propagation direction of the voriices and their velocity. In figure 9, a comparison ol the phase
lags is donc between the two modcels and the WTT data, The figure on the fcfl and right sides
respectively represent the phase lag between two sensors in chord and two sensors in span.
These results are representative of the resulls obtained for all the tested cases. Concerning the
WT'T data, the phase lag between the sensors is linear for both directions. Nevertheless, the
magnitude of the slope is more accurately predicted in chord than in span due to the high
coherences in chord, The correlation model in figure 9 does not give any good prediction of
the phase lag between the sensors in chord and in span. This has actnaily been noticed in all
the studied test points for both campaigns. The correlation modelling does not seem to take
into account the fact that there is a chordwise propagation of vortices in the detached surface
and considers that ithe sensors in span arc all in phase, which docs not really seem 1o be the
case if special attention is paid to the WTT curve in the figure 9 (on the right), On the other
side, the coherence model gives quile accurate results. Indeed, the slope of the phase lag is
respected and the direction of propagation too.

Figure 9: Phase lag between sensors in chord (left) and qensors in span (right}

Thus, the coherence model seems to predict more accurately the physical phenomenon inside
the HTP detached surface. This will obviously have a direct impact in the calculation of the
unsteady loads.

4.2.3. Calculating the cross spectral density function

The main important parameter for the unsteady loads caleulation, as shown in the theorical
patt, is the CSD real part. The loads on the structare can be directly calculated with this valuc.
Thus an accurate modelling of this term is crucial to obtain a correct uasteady load prediction.
In figure 10, a comparison of the CSD real part values is done between the two models and
the WTT data. The curves are plotted for a couple of sensors located in a region close to the
leading edge (on the right) and in a region close fo the trailing edge (on the left). The
correlation medel shown in figure 10 tends to underestimate the CSD real part value in chord
especially at the main bufTet frequencies. The same resulls are observed in span. Hence, if the
C8D modelling is not accurate, the correlation model will not give any good prediction of the
unsteady aerodynamic loads on the HTP. On the other side, the coherence model tends to
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stightly overestimate the C8D real part values for the main buffet frequencies; nevertheless
the results are still quite accurate compared to the correlation model.

{ = = Ewonnorzu onal
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Figure 10: Cross spectral densify curves {real part) in chord for two coliplcs of sensors. On the lett
(respectively, on the right) a CSD comparison between the models and WTT data for a couple of sensor
located at the leading edge (vespectively, at the trailing edge)

4.3, Validating the unsteady aerodynamics loads

Figure 11 shows a comparison of the unsteady loads obtained with the models and the WTT
data. The computed unsteady foads obtained for one test pomnt in the T-tail campaign are
shown on the left side; the computed loads obtained for one test point in the classical HTP
campaign are shown on the right side. These results are representative of the results obtained
tor all the tested cases. ‘The unsteady loads computed with the coherence model are obtained
by combining the two previous methods (PSD iaterpolation mode] and coherence model). In
figure 11, the correlation model tends to underestimate the loads in the 'T-tail campaign and
the classical HTP campaign at the main buffet frequencies. This is a consequence of the
problems alrcady obscrved in the CSD and coherence predictions. On the other hand, the
coherence model is able to accurately model the loads in both campaigns. This i a
consequence of what was previously observed with the coherence model. The difference
between the relative errors given by the two models is on average quite significant: the RMS
relative error observed for the coherence model is about 10% while the RMS relative error of
the correlation model is about 20%. The coherence model clearly seems more adapted to the
TITP buffeling analysis than the correlation model.
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Figure 11: Aerodynamic unsteady louds comparison on the TITP (full model). Gn the left the vesulis on a
T-tail, on the right the resulls on # clussical 1ITP

5 CONCLUSION

A new model for the buffeting loads computation on the HTP is presented in this paper. The
reconstitution of these loads is performed in three stages: the pressure amplitudes are first
built with simple interpolation functions, coherence finctions are then used to correlate the
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different modelled signals to each other. The global loads are finally calculated by integrating
the unsieady modelled pressures over a detached region. The correlation model has shown, on
the one hand, difficultics to accurately represent the phase lag and the coherence values on the
HTP. The unsteady loads were also poorly modelled with no exception. The relative error
calculations confirm this observation. On the other hand, the results obtained with the
coherence model are rather good. The coherences and the phase lags between the sensors are
well modelled on the HTP. The unsteady loads are for all the studied cases quite accuorately
predicted compared to the loads modelled via the cotrelation model (less than 10% of relative
error between WTT data and the coherence model). In addilion, the coherence model has
another advantage; it is simpler and needs less time to estimate the unsteady loads. The
coherence model has moreover heen able to show the possible existence of a universal
cocfficient called the Corcos cocfficient. This coefficient is considered in this paper as
independent of the WTT conditions. Nevertheless further assumptions can still be done. In
order to achiove this goal, additional studies necd to be donc to prove that the cocfficicnts
could be independent of the TP configuration.
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Modélisation des efforts aérodynamiques instationnaires pour la prévision du

phénomene de trembiement sur des avions civils

Le tremblement est un phénomeéne qui touche diverses parties de ['avion, pouvant créer des
problémes de fatigue structurelle ou de confort et limiter I'enveloppe de vol. I} est par conséguent
impartant de comprendre ce phénomeéne afin de mieux le prévoir. Quatre types de tremblement sont
étudiés dans cette these, le tremblement de Fempennage horizontal, le fremblement intrados voilure,
le tremblement de FAFP et le fremblement de l'exitrados voilure. La premiére partie du mémoire
détaille la physique de ces phénomeénes & partir d'informations recueillies dans la littérature ef de
'analyse de différentes campagnes d'essais en soufflerie. Cette partie met ainsi en évidence les
caractéristiques instationnaires propres a chaque type de tremblement. La deuxiéme partie présente
I'état de l'art sur la prévision du tremblement, permettant de montrer non seulement les défauts
associés aux méthodes antérieures de modélisation mais également les avantages de I'utilisation de
certains outils comme P'approche numérique pour mieux comprendre ces phénomeénes. Finalement, la
{roisiéme partie présente le nouveau modéle semi-empirigue basé sur les fonctions de cohérence et
développé pour mieux représenter les phénoménes de tremblement é&tudiés. Une validation de ce
modéle a été effectuée sur les différentes campagnes d'essais en soufflerie, donnant des résultats
probants pour la plupart des phénoménes étudiés.

Mois-clés : TREMBLEMENT ; INSTATIONNAIRE : DECOLLEMENT ; AERODYNAMIQUE ; EFFORT
INSTATIONNAIRE ; MODELISATION

Modelling unsteady aerodynamics forces for bu eting prediction on civil

aircrafts

The buffeting is a phenomenon that can affect various parts of the aircraft creating problems of
structural fatigue or comfort as well as limiting the flight envelope. It is hence important to understand
this phenomenon in order to be able to better predict it. Four types of buffeting are studied in this
thesis, the horizontal tail plane huffeting, the wing lower surface buffeling, the APF buffeting and the
wing upper surface buffeting. The first part of the thesis describes the physics of these phenomena
based on the information collected in the literature and analysis of different wind tunnel test campaign
data. This section highlights the unsteady characteristics of each buffeting phenomenon. The second
part presents the state of the art of the buffeting prediction, showing not only the difficulties associated
with previous modelling methods but also the benefits of the use of certain tools such as CFD to better
understand these phenomena. Finally, the third part presents the new semi-empirical model based on
coherence functions and developed {o butter predict the different types of buffeting. A validation of this
model was performed on various wind tunnel tests campaigns giving very good results for most of the
analysed phenomena.

Keywords : BUFFETING ; UNSTEADY ; FLOW SEPARATION ; AERODYNAMIC ; UNSTEADY FORCE ;
MODELLING
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