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Introduction

La prédiction des performances hydrodynamiques ou aérodynamiques d’un corps
portant est un élément crucial lors de la phase de conception de celui-ci. Elle doit étre la
plus précise possible afin d’optimiser les performances du systeme final et de limiter les
itérations entre les études numériques et les expérimentations nécessaires a l'atteinte des
objectifs de conception. La prédiction de I’état de la couche limite, laminaire, transition-
nel ou turbulent est un facteur important pour la prédiction des efforts et des échanges
thermiques sur un corps portant. Une couche limite turbulente présente en effet un frot-
tement visqueux et un transfert thermique plus élevés a la paroi qu’'une couche limite
laminaire.

Ces vingt dernieres années, les micro drones aériens (Micro Air Vehicle, Unmanned
Aerial Vehicle) ou marins (Autonomous Underwater Vehicle, gliders) se sont fortement
développés. Les nombres de Reynolds modérés caractéristiques de ces appareils font que
la prédiction de la transition est un point essentiel lors de leur conception. De facon
similaire, les essais de modeles réduits en tunnel hydrodynamique ou en soufflerie sont
souvent effectués a des nombres de Reynolds plus faibles qu’a I’échelle réelle et nécessitent
de considérer 'influence de la transition. Pour exploiter ces résultats, il faut soit utiliser
un modele de turbulence avancé permettant de modéliser la transition, soit ajouter une
bande de rugosité a 'avant du modele réduit afin de déclencher la transition et comparer
les résultats a des calculs avec des modeles de turbulence classiques.

Le secteur des hydroliennes est un secteur en fort développement avec une implica-
tion récente des grands industriels (EDF, DCNS, Alstom...). De nombreuses technologies
émergent, allant des turbines a axe horizontal aux turbines a axe transverse, aussi ap-
pelées turbines a axe vertical (Fig. 1). Ces turbines, aux dimensions importantes, ont
été développées a partir de modeles réduits afin de déterminer leurs caractéristiques de
fonctionnement. Cependant, les performances des modeles réduits, testés en tunnel hy-
drodynamique ou en soufflerie, sont dépendantes du nombre de Reynolds et de I'état
de surface des pales (Amet (2009), Howell et al. (2010)). Cela montre que la transition
laminaire - turbulent joue un role important sur les performances de ces turbines. Or
la plupart des études effectuées sur le sujet utilisent des modeles de turbulence qui ne
prennent pas en compte la transition.

L’aéronautique est I'un des principaux secteurs a avoir étudié la transition laminaire
- turbulent. Les enjeux sont en effet de taille puisque le maintien d’une couche limite
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FIGURE 1 — Hydrolienne DCNS - EDF (a) et hydrolienne Hydroquest (b)

laminaire sur le fuselage et sur les ailes d’un avion permettrait de diminuer sensiblement
la consommation en carburant et ainsi les cotuts de fonctionnement de l'appareil. La
transition intervient aussi au niveau des aubes de turbine (basse et haute pression) des
turboréacteurs lorsque ’avion est en régime de croisiere. La prédiction de la transition est
alors importante pour savoir si la couche limite laminaire va décoller avant de transiter, ce
qui diminuerait les performances aérodynamiques. Elle est aussi importante pour avoir
une bonne estimation du transfert thermique a la paroi afin de prédire correctement
la durée de vie des composants soumis a des températures importantes. Les agences
gouvernementales de recherche en aéronautique (NASA, ONERA, DLR) ménent toujours
des recherches sur la transition laminaire - turbulent (Fig. 2) afin de mieux comprendre
les mécanismes mis en jeu et d’améliorer la prédiction de ce phénomene par les codes de
CFD. Ainsi, de nombreux modeles permettant de simuler avec plus ou moins de précision
la transition ont été développés. On releve par exemple le travail de these de Langtry
(2006) qui a développé le modele v — Rey et ceux de Content (2011) et Benyahia (2012),
effectués & 'ONERA et dont I'objectif était d’implémenter le modele v — Rey dans le
code RANS elsA développé par 'TONERA.

L’Institut de Recherche de I’Ecole Navale (IRENav) possede une expérience dans les
domaines de la transition et des turbines a axe transverse a la suite des travaux de these
de Ducoin (2008) et de Paillard (2011). Ducoin (2008) a étudié le chargement hydrody-
namique des corps portants dans le cas de régimes transitoires a un nombre de Reynolds
Re = 7,5 x 10°, ce qui ’a amené & utiliser le modele de transition v — Rey développé par
Menter et al. (2006). Paillard (2011) a, quant a lui, étudié une turbine & axe transverse
et controle actif de 'angle de calage des pales a 'aide de calculs utilisant la méthode
des tubes de courant (DMST) puis de calculs RANS 2D (tout turbulent). Son étude est
basée sur la comparaison de résultats numériques avec des données expérimentales (Vit-
tecoq et Laneville (1982), Strickland et al. (1979)). Il a aussi dimensionné une turbine a
axe transverse et controle actif du calage des pales, nommée SHIVA (Systéme Hydrolien
Intelligent & Variation d’Angle), par la méthode DMST en vue de la construction d’un
prototype.
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FIGURE 2 — Profil laminaire monté sous un F-15B de la NASA pour des essais
supersoniques (a) et montage expérimental dans une soufflerie de 'TONERA pour
étudier la transition sur une aile en fleche (b). Sources : www.nasa.gov (a) et
www.onera.fr (b)

L’objectif de cette these est d’étudier 'influence de la transition laminaire - turbulent
sur les performances de I’hydrolienne SHIVA et de développer des lois de calage des pales
permettant d’améliorer son rendement hydrodynamique.

Le premier chapitre de ce manuscrit présente une synthese bibliographique concer-
nant la transition laminaire - turbulent d’une couche limite. Dans un premier temps, les
mécanismes responsables de la transition sont détaillés. Ensuite, les différentes modéli-
sations de ce phénomene sont présentées (DNS, LES, RANS).

Le deuxieme chapitre rappelle les principes des modélisations RANS et LES utilisées
dans I’étude et présente le modele de transition v — Rey développé par Menter et al.
(2006). Les méthodes numériques employées par le logiciel de CFD CFX sont ensuite
abordées avant de détailler les protocoles expérimentaux mis en ceuvre pour la mesure
des efforts hydrodynamiques sur le profil NACA 66312.

Le troisieme chapitre analyse I’écoulement transitionnel sur un profil NACA 66312
placé dans la section d’essais du tunnel hydrodynamique de 'IRENav. Ce profil est
choisi car c¢’est un profil dit « laminaire », cong¢u pour qu'une couche limite laminaire
se développe sur une majeure partie du profil dans une gamme d’incidences donnée
(Abbott et Von Doenhoff (1959)). Cette caractéristique le rend intéressant pour étudier
la transition laminaire - turbulent. De plus, c¢’est un profil couramment utilisé dans
la conception des hélices marines et il bénéficie d’une certaine expérience a I'IRENav.
Les résultats expérimentaux servent de base de comparaison aux résultats numériques
obtenus avec un modele tout turbulent (k — w SST) et avec le modele de transition
v —Rey. Les résultats sont comparés en termes de portance, trainée, moment, coefficient
de pression et profils de vitesse dans la couche limite. Ce chapitre permet d’évaluer les
capacités et les limitations du modele de transition.
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Le quatrieme chapitre présente ’étude numérique de ’hydrolienne SHIVA. Le prin-
cipe de fonctionnement des turbines & axe transverse est présenté avant une synthése
bibliographique des outils numériques utilisés pour la modélisation de ces machines. Les
études de vérification et de validation sont ensuite développées. L’influence de la tran-
sition sur les performances de I'hydrolienne est étudiée en comparant les résultats issus
des calculs avec les modeles SST (tout turbulent) et v — Rey (transition). Les coefficients
de puissance moyen et instantané, les coefficients d’efforts, I'incidence des pales et la
position de la transition et du décollement turbulent sont analysés pour expliquer les
écarts observés entre les deux modeles. Enfin, des lois de calage sont développées de
maniere a analyser 'influence du contréle actif du calage des pales sur les performances
de ’hydrolienne. Ces lois permettent d’agir différemment sur les moitiés amont et aval
de la turbine de maniere a identifier les effets de la variation de calage sur chacune de ces
parties. La discussion porte sur le choix de la répartition des contributions des parties
amont et aval de la turbine au couple moteur.



Chapitre 1

Etude bibliographique : la
transition laminaire - turbulent

Ce chapitre présente une synthese bibliographique sur le phénomeéne de transition
laminaire - turbulent. Dans une premiere partie, les mécanismes physiques a 1’origine
de la transition sont abordés. La seconde partie présente les différentes modélisations
utilisées pour prédire ce phénomene.

1.1 Mécanismes de la transition

1.1.1 Transition naturelle

La transition naturelle est le mécanisme de transition pour un écoulement a faible
taux de turbulence (< 1%) sur une surface lisse. Ce mécanisme de transition peut étre
décrit par la théorie de stabilité linéaire des écoulements suite a une petite perturbation.
La théorie de stabilité linéaire pour les équations de la couche limite a été établie par
Tollmien (1928). Schlichting (1933) a déterminé les fréquences instables associées a cette
théorie, correspondant aux ondes de Tollmien-Schlichting. Ce phénomeéne n’a cependant
pu étre observé expérimentalement qu’a partir de I’étude de Schubauer et Skramstad
(1948) dans une soufflerie a faible taux de turbulence. Ce mécanisme se divise en plusieurs
étapes :

1. au dela d’une valeur critique du nombre de Reynolds basé sur 1’épaisseur de
quantité de mouvement (Rep), la couche limite laminaire devient sensible aux
petites perturbations et des ondes de Tollmien-Schlichting (2D) se développent.

2. les instabilités sont amplifiées au sein de la couche limite jusqu’a ce que des
structures 3D se développent avec des fluctuations importantes.

3. les portions de I’écoulement présentant d’importantes fluctuations se transforment
en spots turbulents qui grossissent et sont convectés vers 'aval. Ces spots finissent
par se réunir pour finalement donner une couche limite intégralement turbulente.
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These Regions bypassed
g for bypass transition
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FIGURE 1.1 — Mécanisme de la transition naturelle (image extraite de Schlichting
(1979))

La distance séparant le début des ondes de Tollmien-Schlichting de la transition de la
couche limite est de ’ordre de 20 fois celle séparant le bord d’attaque du début des ondes
(Jacobs et Durbin (2001)). Ce processus est illustré sur la figure 1.1.

1.1.2 Transition par bypass

En présence d'un fort taux de turbulence (> 1%), les étapes 1 et 2 de la transition
naturelle sont contournées (« bypassed » en anglais) de telle sorte que les spots turbu-
lents apparaissent directement dans la couche limite sous l'influence des perturbations
extérieures (Mayle (1991)). Le mécanisme de transition par bypass se décompose en
trois régions successives d’apres Jacobs et Durbin (2001) : la couche limite laminaire
est d’abord soumise aux perturbations extérieures avant de voir la formation intermit-
tente de spots turbulents et enfin de devenir intégralement turbulente (Fig. 1.2). Dans
la premiere région, le frottement a la paroi est légerement augmenté par la turbulence
extérieure a la couche limite mais la couche limite laminaire reste stable face aux per-
turbations. Dans la région intermittente, des perturbations localisées génerent des in-
stabilités qui évoluent en des zones de mouvement irrégulier. Ces zones sont appelées
spots turbulents et sont créées par la turbulence extérieure, dans la partie haute de la
couche limite, a I'inverse de ce qu’on appelle généralement « spots turbulents » dont la
création se situe au niveau de la paroi. Les spots turbulents mis en jeu dans la transition
par bypass sont ainsi appelés « spots top-down ». Une fois formés, ces spots s’étalent
latéralement et s’allongent. On peut alors observer des zones laminaires et turbulentes
juxtaposées. La croissance des spots turbulents en aval de leur point de création conduit
finalement a une couche limite intégralement turbulente.
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La transition par bypass peut étre provoquée par un sillage turbulent impactant une
couche limite laminaire. Ce cas de figure est principalement rencontré dans le cas des
turbomachines, lorsque le sillage des aubes de ’étage n-1 impacte les aubes de I'étage n.
Cette transition induite par un sillage turbulent est parfois différenciée de la transition
par bypass car il n’est pas clair si la transition est produite par la forte turbulence pré-
sente dans le sillage ou par I'interaction entre le sillage présentant un déficit de quantité
de mouvement et la couche limite laminaire. En plus de la turbulence extérieure, une
rugosité conséquente de la paroi peut aussi créer des perturbations conduisant a ce mé-
canisme de transition. Les essais en tunnel sur hélices marines effectués par Korkut et
Atlar (2002) ont montré que le taux de turbulence amont et la rugosité du bord d’at-
taque des pales modifiaient 1’écoulement de fagon similaire et conduisaient aux méme
conditions d’apparition de la cavitation.

wZmMrconc -

e
z "‘———-—TRANSJT}ONAL-—-']
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y 1 BPOT —— Us=07U,
TS -—

VL4

a) SIDEVIEW

FIGURE 1.2 — Schématisation du mécanisme de transition par bypass vue de coté (a) et
de dessus (b) (image extraite de Mayle (1991))

1.1.3 Transition par séparation laminaire

Si une couche limite laminaire est soumise a un gradient de pression suffisamment
important, celle-ci peut se détacher de la paroi. Des instabilités se développent et s’am-
plifient dans la couche de mélange ce qui conduit a la transition vers la turbulence et a
un recollement de la couche limite turbulente si la paroi s’étend suffisamment en aval.
Une zone de recirculation est formée entre la séparation laminaire et le recollement tur-
bulent de la couche limite, c’est le bulbe de séparation laminaire (Fig. 1.3). Ce type de
transition se rencontre fréquemment sur les profils dont la mise en incidence provoque
des modifications importantes du gradient de pression. La longueur du bulbe dépend
du gradient de pression, du taux de turbulence et du nombre de Reynolds. Une aug-
mentation du taux de turbulence ou du nombre de Reynolds aura ainsi pour effet de
réduire la longueur du bulbe. Un bulbe de séparation laminaire présente en général une
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région de fluide mort dans la partie amont du bulbe, associée & une pression statique
quasi-constante, qui conduit a un plateau de pression (Fig. 1.3).
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inviscid and steady
pressure distributions

| | I I | I | | | |
0.5 1.0
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FI1GURE 1.3 — Visualisation schématique d’un bulbe de séparation laminaire et de son
effet sur le coefficient de pression (image extraite de Hodson et Howell (2005))

Deux types de bulbes de séparation laminaire sont différenciés : les bulbes courts
et les bulbes longs. Owen et Klanfer (1953) ont été les premiers a les distinguer. Leur
classification était effectuée en considérant le rapport entre la longueur du bulbe et la
corde du profil. Tani (1964) introduit une nouvelle classification basée sur le caractere
local ou global de I'influence du bulbe sur la répartition de pression. Plus récemment,
Marxen et Henningson (2011) utilisent une liste de critéres pour déterminer s’il s’agit
d’un bulbe court ou long. Ces critéres ont notamment été observés dans les études de
Gaster (1969), Alam et Sandham (2000) et Spalart et Strelets (2000). Un bulbe est ainsi
considéré court si :

il a un effet seulement local sur la répartition de pression

le ratio entre les portions laminaire et turbulente du bulbe est compris entre 1,6
et 3 (ce ratio est inférieur & 0,5 pour un bulbe long).

la zone d’eau morte est présente uniquement sous la portion laminaire de la couche
de mélange de telle sorte que le plateau de pression n’est observable que jusqu’au
point de transition de la couche de mélange. Pour un bulbe long, le plateau de
pression s’étend plus loin.

I’amplification des instabilités, souvent de type Kelvin-Helmholtz, est en accord
avec la théorie de la stabilité linéaire.

la transition vers des structures turbulentes tri-dimensionnelles de petite taille se
fait soudainement.

Marxen et Henningson (2011) précisent que les bulbes de séparation laminaire courts ne



1.2 Simulation numérique de la transition 27

présentent pas nécessairement tous les criteres listés ci-dessus, mais les bulbes longs ne
satisfont jamais les deux premiers points de la liste. La transition par bulbe de séparation
laminaire reste un sujet d’étude actuel afin de mieux comprendre son mécanisme. Les
techniques modernes sont ainsi mises en ceuvre, telles que la vélocimétrie volumétrique
3 composantes qui permet d’avoir une visualisation expérimentale tri-dimensionnelle et
résolue en temps du bulbe (Wahidi et al. (2013)) ou la simulation numérique directe
(Embacher et Fasel (2014)).

1.2 Simulation numérique de la transition

1.2.1 Simulation numérique directe

La simulation numérique directe (SND ou DNS en anglais) résout directement les
équations de Navier-Stokes sans aucune modélisation. Toutes les échelles de I’écoulement
sont résolues de maniere instationnaire. La DNS permet donc de simuler avec une grande
précision la transition laminaire - turbulent de la couche limite, quelque soit le méca-
nisme mis en jeu (transition naturelle, par bypass ou par bulbe de séparation laminaire).
Cependant, la résolution de toutes les échelles de la turbulence nécessite un maillage tres
fin et un pas de temps tres petit, ce qui conduit a un cotut de calcul tres important et
réduit le champ d’application des calculs DNS. Ceux-ci sont ainsi limités a des nombres
de Reynolds modérés et a des géométries simples. Ils permettent néanmoins de mieux
comprendre la physique des écoulements dans les gammes de Reynolds accessibles et
permettent de calibrer les autres méthodes de CFD (LES, RANS).

Les études DNS sont généralement effectuées sur des géométries de plaques planes.
C’est une configuration de référence, sur laquelle le gradient de pression peut étre réglé
en jouant sur la géométrie du plafond. Le cas de la plaque plane est facilement réalisable
expérimentalement, d’ou son intérét. Plusieurs études DNS ont été effectuées sur ce
type de configuration pour étudier la transition par bypass. Monokrousos et al. (2008)
étudient le controle de la transition bypass par aspiration / soufflage dans la couche limite
se développant sur une plaque plane. Le maillage employé pour la DNS contient 9 x 106
cellules pour un nombre de Reynolds maximal Re, = 3x 10°. Liu et Chen (2011) étudient
la génération des structures tourbillonnaires dans les dernieres phases de la transition
par bypass (Fig. 1.4(b)). Le maillage utilisé contient 59 x 10 mailles pour un nombre de
Reynolds Re = 1000. Buffat et al. (2014) effectuent un calcul DNS sur la géométrie d’une
entrée de conduite pour un Reynolds Re = 2 x 10* (basé sur la hauteur de la conduite
de section rectangulaire). L’étude a pour objectif une meilleure compréhension de la
transition par bypass (Fig. 1.4(a)) dans le cas d’une interaction entre plusieurs couches
limites. Le maillage contient 1,27 x 10° mailles puisque la géométrie est légerement
plus complexe que la plaque plane (purement 3D). Les calculs DNS permettent aussi
d’étudier la transition par bulbe de séparation laminaire sur une plaque plane. Marxen et
Henningson (2011) étudient I'effet de petites perturbations sur la taille et le « bursting »
des bulbes de séparation laminaire obtenus sur plaque plane. Le nombre de Reynolds est
Re = 4,2x10° et le maillage contient 194 x 106 cellules. Laurent et al. (2012) effectuent un
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calcul DNS sur une plaque plane avec un gradient de pression reproduisant les conditions
de pression présentes au bord d’attaque d’un profil OA209 peu avant le décrochage afin
d’étudier le comportement du bulbe de séparation laminaire. Le nombre de Reynolds est
Re = 1,8 x 108 et le maillage utilisé pour la DNS contient 200 x 10% mailles.

Spots turbulents Ecoulement

z turbulent

FIGURE 1.4 — (a) : champ de vitesse instantanée dans la zone de transition par bypass
(image extraite de Buffat et al. (2014)) et (b) : génération des structures
tourbillonnaires dans la zone transitionnelle (image extraite de Liu et Chen (2011)).

Tous les calculs DNS mentionnés ici sont effectués sur de trés gros maillages et
utilisent des solveurs parallélisés pour bénéficier des capacités de calcul des supercal-
culateurs. Par exemple, un calcul DNS de I’étude de Buffat et al. (2014) dure 50 h en
étant parallélisé sur 16384 cceurs de processeurs (soit environ 100 ans sur un seul coeur).
La DNS permet ainsi de comprendre finement la dynamique des écoulements transition-
nels en accédant aux petites échelles tourbillonnaires mais elle n’est pas envisageable
pour une utilisation plus fréquente, sur des géométries complexes et a des nombres de
Reynolds plus élevés.

1.2.2 Simulation des grandes échelles

La simulation des grandes échelles (SGE ou LES en anglais) est une alternative a la
DNS. Les grandes échelles de la turbulence sont résolues alors que les petites échelles,
inférieures a la taille des mailles, sont modélisées par un modele dit sous-maille. Cela
permet de diminuer le nombre de cellules dans les maillages LES et d’effectuer ainsi
des simulations sur des domaines de calcul plus vastes et a des nombres de Reynolds
plus élevés. Monokrousos et al. (2008) montrent que la LES, avec un modele sous-maille
adapté, donne de bons résultats comparativement a la DNS (Fig. 1.5). Le domaine de
calcul LES est deux fois plus long et pres de quatre fois plus haut que le domaine de
calcul DNS. Le maillage LES contient cependant 8 x 10% cellules contre 9 x 10 cellules
pour le maillage DNS.

La plupart des modeles sous-maille utilisés pour modéliser I'influence des petites
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FIGURE 1.5 — Résultats en terme de coefficient de frottement (a) et de facteur de forme
de la couche limite (b) de simulations DNS (e) et LES avec modele sous-maille
ADM-RT (—) et sans modele sous-maille () sur une plaque plane (images extraites
de Monokrousos et al. (2008)).

échelles sur les grandes utilisent une hypothese de viscosité sous-maille. Le modele sous-
maille le plus connu est celui de Smagorinsky (1963). Le modele de Smagorinsky (1963)
présente cependant le défaut de générer de la viscosité sous-maille dans la couche limite
et nécessite ainsi 'emploi de fonctions d’amortissement pres des parois. Germano et al.
(1991) indiquent que ce modele géneére trop d’amortissement dans les premieres phases
de la transition laminaire - turbulent, ce qui retarde le développement des instabilités
dans la couche limite et conduit & une abscisse de transition mal prédite. Germano et al.
(1991) et Lilly (1992) ont ensuite développé un modele sous-maille qui calcule dyna-
miquement (localement) la constante du modele de Smagorinsky. Cela permet d’avoir
une valeur de viscosité sous-maille proche de zéro dans les couches limites laminaires et
améliore la prédiction de la transition. Nicoud et Ducros (1999) ont développé le modele
sous-maille WALE (Wall Adapted Local Eddy-viscosity) qui n’utilise pas de fonction
d’amortissement et ne calcule pas dynamiquement la constante du modele. La formu-
lation du modele fait intervenir les taux de contrainte et de rotation et permet a la
viscosité sous-maille de prendre naturellement une valeur nulle proche des parois. Ce
modele est censé donner une bonne prédiction de la transition laminaire - turbulent.

La LES est ainsi utilisée pour prédire la transition laminaire - turbulent sur des
cas plus appliqués que la DNS. Yuan et al. (2006) étudient de maniere paramétrique la
transition par bulbe de séparation laminaire sur un profil SD7003 & un faible nombre
de Reynolds (Re = 6 x 10%). Le maillage contient 3,8 x 10° mailles et ne contient que 4
mailles en envergure, ce qui est faible pour de la LES de ’avis méme des auteurs. Collado
Morata et al. (2012) effectuent des calculs LES avec le modele sous-maille WALE sur
un aubage de turbine a gaz (LS89). Le Reynolds est élevé (Re = 1,15 x 10°) et le
maillage est trés fin (30 x 10 mailles). L’étude montre l'intérét d’une simulation LES
face a une simulation RANS, notamment en ce qui concerne 'influence de la turbulence
sur la couche limite. Les calculs LES permettent en effet de prendre en compte 'effet
de ’échelle de la turbulence sur la transition laminaire - turbulent, ce que ne peut pas
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faire un modele RANS. Cependant, les calculs LES nécessitent des capacités de calculs
conséquentes qui, bien que moins importantes que celles requises par les calculs DNS,
ne sont pas encore accessibles pour une utilisation fréquente ou industrielle.

1.2.3 Simulation par la méthode e"

Les méthodes de résolution fine des équations de Navier-Stokes (DNS et LES) né-
cessitant des capacités de calcul trop importantes, il est nécessaire d’avoir recours a la
modélisation de I’écoulement et donc de la transition laminaire - turbulent pour réduire
les cotits de calcul. Dans ce but, la méthode de prédiction de la transition la plus répandue
est la méthode e™. Cette méthode, développée parallelement la méme année par Smith
et Gamberoni (1956) et Van Ingen (1956), est basée sur la théorie de stabilité linéaire.
Celle-ci considere un écoulement laminaire soumis a de petites perturbations provenant
de l'extérieur de la couche limite (turbulence et/ou ondes acoustiques) et quantifie 'am-
plification de ces perturbations au sein de la couche limite laminaire. L’application de la
théorie de stabilité linéaire conduit a ’équation d’Orr-Sommerfeld : une équation diffé-
rentielle du 4¢ ordre formulée pour 'amplitude des perturbations. En fonction du profil
de vitesse, de la fréquence des perturbations et du nombre de Reynolds (Rey), les per-
turbations peuvent étre amplifiées, rester stables ou décroitre dans la couche limite. Un
nombre de Reynolds critique (Reg)qit est ainsi défini tel que pour un Reynolds inférieur
au Reynolds critique, la couche limite est stable pour des petites perturbations, quelque
soit leur fréquence. Si le Reynolds est supérieur au Reynolds critique, certaines fréquences
de perturbations conduisent a des instabilités. Lorsque la couche limite est soumise a
un gradient de pression favorable (% < 0), le Reynolds critique est élevé. A I'inverse,
lorsque la couche limite est soumise a un gradient de pression défavorable (% > 0), le
Reynolds critique est faible. La méthode €™ calcule en fait le rapport d’amplification
(e" = a/ap) des perturbations par I’équation (1.1).

T

en =L = exp /—aid:v (1.1)
ao
0

x¢ est la position ou la perturbation de fréquence w et d’amplitude ag devient instable. ay;
est appelé « taux d’amplification » et n « facteur d’amplification ». La figure 1.6 montre
un exemple de calcul du facteur d’amplification n pour une plaque plane. n est calculé
en fonction de x pour plusieurs fréquences de perturbation. Les résultats expérimentaux
de Schubauer et Skramstad (1948) présentés sur la figure 1.7 permettent de connaitre
la valeur des nombres de Reynolds (Re;) correspondants au début des instabilités et a
la transition de la couche limite. En reportant ces valeurs sur la figure 1.6, Van Ingen
(2008) en déduit les valeurs de n correspondantes : n; = 8,22 et ng = 10, 3.

Dans le cas des profils d’ailes, la distance entre le début de 'amplification des per-
turbations et la transition est courte. La transition peut donc étre considérée localisée
en un point plutot que répartie sur une large zone comme cela est le cas sur une plaque
plane. Smith et Gamberoni (1956) avaient ainsi obtenu une valeur n = 9. Cette valeur
est encore utilisée par défaut dans le code XFOIL.
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FIGURE 1.6 — Calcul du facteur n pour une plaque plane (image extraite de Van Ingen
(2008))

Une des principales faiblesses de la méthode e™ est qu’elle est basée sur la détermi-
nation d’un ratio d’amplitude plutot que sur 'amplitude réelle de la perturbation. De
ce fait, la valeur de n devrait varier en fonction de I'intensité de la perturbation initiale.
A partir de résultats expérimentaux obtenus avec différents taux de turbulence, Mack
(1977) propose de définir n par I’équation (1.2).

n=—8,43 —2,4In(T) (1.2)

Avec T le taux de turbulence absolu (T € [0;1]). L’équation (1.2) est valable pour
Tu < 2,98%. Au dela, la transition s’effectue par un mécanisme de bypass qui n’est pas
pris en compte par la théorie de la stabilité linéaire de la couche limite. Van Ingen (2008)
rappelle que le taux de turbulence, seul, n’est pas suffisant pour décrire les perturbations
de I'écoulement. Il faut aussi prendre en compte la distribution de ces perturbations
dans le spectre fréquentiel et considérer les perturbations acoustiques, surtout a faible
taux de turbulence. La réceptivité de la couche limite, c’est-a-dire la maniere dont les
perturbations initiales présentes au sein de la couche limite sont liées aux perturbations
extérieures, est en effet sensible & ces parametres. Van Ingen (2008) indique que le modele
e™ original a subi une amélioration pour prendre en compte la transition par bulbe de
séparation laminaire.

La méthode e™ est donc une méthode efficace et éprouvée pour simuler la transi-
tion naturelle de la couche limite. Son implémentation dans les codes XFOIL et Xflrb
permet notamment d’obtenir tres rapidement la portance et la trainée d’un profil d’aile
en présence d'un écoulement transitionnel. Cependant, cette méthode est limitée aux
écoulements bi-dimensionnels et incompressibles. Elle ne permet pas la prédiction de la
transition par bypass qui est causée par de fortes perturbations non-linéaires. De plus,
son utilisation avec un code RANS est délicate du fait du couplage nécessaire entre
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FIGURE 1.7 — Influence du taux de turbulence sur le Reynolds (Re,) de transition
(image extraite de Schubauer et Skramstad (1948))

le code RANS et un code de couche limite utilisant la méthode e”, comme I'explique
Benyahia (2012).

1.2.4 Modeles bas Reynolds

Les modeles de turbulence dits bas-Reynolds ont été congus initialement pour prendre
en compte les effets visqueux présents dans la couche limite au lieu d’utiliser des lois de
paroi, moins précises. Ils ont été largement développés pour les modeles de type k — €
(Patel et al. (1985)). Le principe des modeles bas-Reynolds est de corriger les termes
turbulents des modeles hauts-Reynolds dans les régions proches des parois a l'aide de
fonctions d’amortissement. Jones et Launder (1973) sont parmi les premiers & proposer
le concept de modele bas-Reynolds. Ils transforment ainsi deux constantes du modele
haut-Reynolds (C, et Cz) en fonctions dépendant du nombre de Reynolds turbulent
(Ry = pk?/ep). Ces modifications ont pour but de réduire la viscosité turbulente (1)
proche des parois. Les modeles bas-Reynolds sont améliorés par la suite en ajoutant
d’autres fonctions d’amortissement et grace a la calibration des constantes et des fonc-
tions d’amortissement par rapport a des données issues de calculs DNS (Rodi et Mansour
(1993)).

Ces modeles modifient la valeur de la viscosité turbulente pres des parois et sont
donc susceptibles de reproduire certains effets de la transition laminaire - turbulent.
Cela nécessite cependant que la transition soit prise en compte pendant la calibration
du modele. Les modeles bas-Reynolds de Wilcox (1994) et Langtry et Sjolander (2002)
tiennent compte de la transition dans leur calibration. Ces modeles fournissent généra-
lement des résultats intéressants mais ils restent limités a la prédiction de la transition
par bypass (fort taux de turbulence). Le modele de Zheng et al. (1998) présente une
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amélioration qui permet de prendre en compte la transition par bulbe de séparation
laminaire. Les résultats obtenus ne sont cependant pas complétement satisfaisants.

Les modeles bas-Reynolds, rigoureusement calibrés, permettent donc de simuler la
transition bypass et offrent une solution bien adaptée (numériquement) pour les codes
CFD. Cependant, leur domaine d’application est trop restreint et ils sont ainsi peu
utilisés aujourd’hui.

Par ailleurs, on notera qu'il a été observé par Rumsey et Spalart (2009) que les
modeles de turbulence Spalart-Allmaras et k-w SST dans leur formulation « tout turbu-
lent » prédisent souvent un écoulement laminaire au voisinage du bord d’attaque de la
plaque plane ou du profil d’aile étudié, avant de transiter vers un écoulement turbulent
(Fig. 1.8). Ce comportement est di a la faible production de viscosité turbulente par le
modele de turbulence dans cette région. L’étendue de la zone de transition est fonction
du taux de turbulence extérieur a la couche limite et du nombre de Reynolds, ce qui est
physiquement cohérent. Cependant, les modeles de turbulence utilisés ont une formula-
tion « tout turbulent » et ne sont pas congus pour prédire les effets de la transition. Le
comportement observé par Rumsey et Spalart (2009) est donc purement numérique et
ne représente pas un résultat physique.
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FIGURE 1.8 — Comportement transitionnel des modeles Spalart-Allmaras (SA) et k-w
SST (SST) pour le coefficient de frottement sur une plaque plane (image extraite de
Rumsey et Spalart (2009))

1.2.5 Corrélations empiriques pour le début de la transition

Un des moyens les plus utilisés en CFD pour prédire ’emplacement de la transition
est d’employer des corrélations empiriques. Celles-ci relient généralement le taux de
turbulence ambiant (Tu) au nombre de Reynolds de transition basé sur 1'épaisseur de
quantité de mouvement (Reg;). Les corrélations les plus connues sont celles de Mayle
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(1991) (Fig. 1.9) et celles de Abu-Ghannam et Shaw (1980) qui prennent en compte le
gradient de pression en plus du taux de turbulence.
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FIGURE 1.9 — Corrélations empiriques pour le début de la transition (image extraite de
Mayle (1991))

L’emploi des corrélations empiriques implique que la solution laminaire soit d’abord
calculée autour de la géométrie étudiée. A partir de ce résultat, le nombre de Reynolds
Rey est déterminé pour toute la couche limite. Le point de transition est ensuite défini
comme le point ol le nombre de Reynolds dépasse celui prédit par la corrélation empi-
rique (Rey > Rep). Un modele de turbulence est enfin activé en aval de la transition
prédite par la corrélation pour obtenir la solution finale. La précision du résultat dépend
de la précision des corrélations empiriques. Celles-ci peuvent notamment contenir la lon-
gueur de la zone de transition en plus de I’abscisse de transition (Abu-Ghannam et Shaw
(1980)). L’utilisation des corrélations permet aussi de prendre en compte les différents
mécanismes de transition ainsi que des facteurs tels que la rugosité de la surface.

Cependant, les codes utilisant directement des corrélations empiriques font généra-
lement appel a des informations non locales qui ne sont pas adaptées aux codes CFD
modernes massivement paralleles et employant des maillages non-structurés (Langtry
(2006)).

1.2.6 Equation de transport pour 'intermittence ()

Emmons (1951) fut parmi les premiers a décrire la transition comme une apparition
intermittente de spots turbulents dans la couche limite laminaire. Ce mécanisme a donné
naissance au terme d’intermittence, noté . L’intermittence caractérise, d’apres Emmons
(1951), la probabilité que I’écoulement soit turbulent en un point donné. v est donc
compris entre 0 (écoulement laminaire) et 1 (écoulement turbulent). Les valeurs inter-
médiaires correspondent a une zone de transition. L’intermittence peut aussi étre définie
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comme la fraction de temps ot I’écoulement est turbulent en un point (v = ¢;/(t; + t;))
avec t; la durée pendant laquelle I’écoulement est turbulent et ¢; la durée pendant laquelle
I’écoulement est laminaire.

L’évolution de I'intermittence dans la zone de transition est caractérisée expérimen-
talement, d’aprés Dhawan et Narasimha (1958), par 1’équation (1.3) :

y=1— 042 (1.3)

avec & = (. — x¢) /X, A = (Xy=0,75 — Ty=0,25), T+ étant Iabscisse ol la transition com-
mence et x ’abscisse du point considéré. La fonction d’intermittence de Dhawan et
Narasimha (1958) est modifiée par la suite afin d’améliorer sa précision et de s’affranchir
de la dépendance aux termes x,— 75 et £y—025. Abu-Ghannam et Shaw (1980) proposent
I’équation (1.4) :

y=1—¢" (1.4)

avec 1 = (x — x5)/(ze — x5), x5 étant 'abscisse du début de la transition et z. étant
I’abscisse de la fin de la transition.

Les modeles utilisant le concept d’intermittence les plus répandus actuellement sont
des modeles employant une équation de transport pour le scalaire v. Le terme de pro-
duction de I’équation de transport est construit de maniere a ce que 'intermittence suive
le comportement défini par les fonctions d’intermittence (similaires aux équations (1.3)

t (1.4)) dans la zone de transition. Ces modeles sont généralement couplés au modele
de turbulence en multipliant la viscosité turbulente par lintermittence (Suzen et al.

(2003)) :
Heff = YHt (1.5)

En amont de la transition v est nul ce qui implique que la viscosité turbulente est nulle elle
aussi. Une couche limite laminaire se développe donc. Lorsque la transition commence, ~y
augmente progressivement jusqu’a 1 afin de décrire le plus fidelement possible la zone de
transition. Lorsque v = 1, le modele de turbulence fonctionne normalement (ficfp = fi¢)-
Il faut noter que I’équation de transport pour l'intermittence permet « seulement »
d’avoir une répartition réaliste de v dans la zone de transition (dans la direction de
I’écoulement et celle normale & la paroi (Pecnik et al. (2003))). Le début de la transition
est déterminé a ’aide de corrélations empiriques.

Ce type de modele a été largement employé sur des configurations de plaques planes
et d’aubages de turbines basse pression de turbine & gaz. Suzen et al. (2003) notamment
obtiennent de bons résultats sur un profil d’aube de pale de turbine basse pression
(PAK-B) d’'un moteur Pratt & Whitney (Fig. 1.10).

Le principal défaut des modeles de transition a une équation de transport pour
Iintermittence est qu'’ils utilisent des informations non locales (vitesse extérieure a la
couche limite) et nécessitent le calcul de 1’épaisseur de quantité de mouvement de la
couche limite afin de déterminer I’emplacement de la transition a partir des corrélations
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avec modele de transition a équation de transport pour v (image extraite de Suzen
et al. (2003))

empiriques. Ils ne sont ainsi pas adaptés aux codes paralleles utilisant des maillages non
structurés. Menter et al. (2002) développent un modele qui permet d’utiliser uniquement
des variables locales mais ne permet pas de modéliser correctement la zone de transition.

1.2.7 Modele a deux équations de transport (v — Rey)

Plus récemment, un modele de transition a été développé par Menter et al. (2004). Ce
modele, appelé Local Correlation-Based Transition Model (LCTM), repose sur 'ajout
de deux équations de transport au modele de turbulence (k-w SST dans ce cas). Une
équation est écrite pour l'intermittence () et autre pour le nombre de Reynolds de
transition basé sur 1’épaisseur de quantité de mouvement (Reg;). L’équation pour v a un
role similaire aux équations rencontrées dans les modeles de transition a une équation
de transport. L’équation pour Reg; permet quant a elle de transformer les informations
non locales issues des corrélations empiriques en informations locales. L’équation de
I'intermittence utilise ainsi uniquement des informations locales. L’autre intérét de ce
modele vient de 'approche utilisée pour déterminer la valeur du nombre de Reynolds
basé sur ’épaisseur de quantité de mouvement dans la couche limite, dont le calcul est
essentiel pour déterminer I'emplacement de la transition a partir des corrélations. Au
lieu d’intégrer le profil de vitesse, la valeur de Rey est reliée au nombre de Reynolds basé
sur la vorticité par ’équation (1.6) :

max(Re,) _py? Ou LyQQ

Reg = oy ou
0 2,193 ¢ w Oy i

(1.6)

Ce raisonnement est justifié sur la figure 1.11 pour un profil de couche limite de type
Blasius. Le nombre de Reynolds Re, est fonction de la distance de la paroi la plus proche,
de la masse volumique, de la viscosité et de la vorticité. C’est donc une variable locale
qui peut étre facilement calculée en chaque point du maillage.
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Ce modele de transition est formulé pour utiliser uniquement des informations locales
et est donc compatible avec les codes de CFD actuels qui sont massivement paralleles
et peuvent utiliser des maillages non structurés. L’utilisation des corrélations permet de
prendre en compte tous les mécanismes de transition, pourvu que les corrélations soient
adaptées. Ce modele est utilisé dans le cadre de cette étude et il sera développé plus en
détail dans le chapitre 2.
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FIGURE 1.11 — Evolution du rapport Re,/(2,193Rey) suivant I’épaisseur de la couche
limite (image extraite de Menter et al. (2006))

Le modele développé en 2004 a été progressivement modifié par les auteurs afin
d’améliorer la prise en compte de la transition induite par la séparation laminaire no-
tamment (Langtry et Menter (2005), Menter et al. (2006)). Un dernier article (Langtry
et Menter (2009)) a permis de publier les corrélations empiriques qui étaient restées la
propriété de ANSYS jusque la.

De nombreuses études ont déja été effectuées avec ce modele de transition. La
plupart concernent ’aérodynamique des turbines a gaz comme le montre Benyahia
(2012). Counsil et Goni Boulama (2012) étudient ’écoulement transitionnel autour
d’un profil symétrique (NACA 0012) a des nombres de Reynolds relativement faibles
(Re € [5 x 10%;2,5 x 10°]). Sgrensen (2009) et Lanzafame et al. (2013) utilisent le mo-
dele v — Reg sur des cas d’éolienne a axe horizontal. Ils concluent que le modele de
transition permet d’améliorer la précision des résultats par rapport a un modele tout
turbulent de type k-w SST. Cela est dii & une amélioration sur la précision du coefficient
de trainée et surtout a une meilleure prédiction du mécanisme de décrochage dynamique,
pour lequel la prise en compte d’un bulbe de séparation laminaire au bord d’attaque est
importante.
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1.2.8 Modele a une équation de transport pour ’énergie cinétique la-
minaire

Plutét que d’employer des corrélations empiriques afin de simuler le phénomene de
transition, Mayle et Schulz (1997) développent un modele dédié a la transition bypass
basé sur un raisonnement physique : 'amplification des fluctuations non-turbulentes dans
la couche limite pré-transitionnelle. Ils développent ainsi une équation de transport pour
I’énergie cinétique laminaire (notée kr) afin de modéliser 'amplification des fluctuations.
Walters et Leylek (2004) puis Walters et Cokljat (2008) reprennent ce concept en le
rendant uniquement fonction d’informations locales afin de I'adapter aux codes RANS
actuels.

Les fluctuations non-turbulentes modélisées par cette méthode sont des fluctuations
de vitesse suivant la direction de 1’écoulement. Ces fluctuations se manifestent dans la
couche limite sous la forme de tourbillons longitudinaux, appelés « streaks » ou « modes
de Klebanoff ». Elles sont liées au mécanisme de transition par bypass et concernent
donc des taux de turbulence relativement élevés (Tu > 1%). Le mécanisme de produc-
tion de I'énergie cinétique laminaire n’est pas encore totalement compris. Il apparait
cependant, pour une couche limite se développant sur une plaque plane, que kj, croit
linéairement en fonction du nombre de Reynolds Re, avec un coefficient dépendant
du taux de turbulence (T'u) de 1’écoulement externe (Walters et Cokljat (2008)). Ces
fluctuations pré-transitionnelles modélisées par la variable kj sont ainsi distinctes des
fluctuations turbulentes, modélisées par k;, qui présentent des structures fortement tri-
dimensionnelles avec une large gamme d’échelles du mouvement.

Walters et Cokljat (2008) associent 1’équation de transport pour kj au modele de
turbulence k-w afin de créer le modele de transition k-kp-w. La transition est provoquée
dans ce modele par un transfert d’énergie de kz, vers k; lorsque le ratio (temps caractéris-
tique de la production turbulente) / (temps caractéristique de la diffusion moléculaire)
atteint une valeur critique. Walters et Cokljat (2008) développent leur modele k-kr-w de
maniere a ce qu’il prenne en compte le phénomeéne de transition naturelle en plus de la
transition par bypass. En revanche, le modele n’est pas concu pour simuler la transition
induite par la séparation de la couche limite laminaire. Pacciani et al. (2011) utilisent une
version améliorée du modele k-kz-w développé par Lardeau et al. (2004) et obtiennent
de bons résultats sur des cas de transition par bulbe de séparation laminaire. Geng et al.
(2011) comparent les modeles k-kr-w et v — Reg pour le calcul d'un profil NACA 2415 a
un nombre de Reynolds Re = 2 x 10° et obtiennent des résultats légerement plus précis
avec le modele k-kr-w (Fig. 1.12).

Le modele k-kr-w constitue ainsi une approche intéressante qui semble fournir des
résultats de bonne qualité tout en étant adapté aux codes RANS actuels. Ce modele est
cependant moins utilisé que le modele v — Rey a ce jour et manque donc de validation.
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et Cp d'un profil NACA 2415 & Re = 2 x 10° (image extraite de Geng et al. (2011))
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1.3 Bilan

La transition laminaire - turbulent est un phénomene complexe a simuler du fait des
différents mécanismes en jeu (transition naturelle, bypass, séparation laminaire) et des
phénomenes linéaires et non linéaires de 1’écoulement qui influencent ces mécanismes.
De nombreux modeles empiriques et numériques ont été développés depuis les années
cinquante afin de prendre en compte la transition dans les calculs de dynamique des
fluides appliqués aux corps portants. Les principaux modeles ont été présentés dans ce
chapitre et leurs performances sont résumées dans le tableau 1.1. Le modele v — Rey,
implémenté dans CFX, présente de bonnes performances et est ainsi utilisé dans cette
étude.

Méthode Mécanisme de transition cott Compatibilité
numérique naturelle | bypass | LSB | de calcul | CFD moderne
DNS ++ ++ ++ - - N.A.
LES +-+ ++ ++ - N.A.
e" + - - ++ -
Bas-Reynolds - + - ++ T
Corrélations + + + + -
Intermittence + + + + +
7 — Rey + + + + ++
k—Fk—w + + + + Tt

TABLE 1.1 — Bilan de I’étude bibliographique. ++ : tres bon, + : bon, - : mauvais,

- - : tres mauvais, N.A. : Non Applicable.




Chapitre 2

Approches numériques et
protocoles expérimentaux

Ce chapitre présente les outils numériques et expérimentaux mis en ceuvre dans le
cadre de cette these. Dans un premier temps, les équations qui régissent la mécanique
des fluides sont présentées ainsi que la théorie de la modélisation RANS, les modeles de
turbulence associés et la modélisation LES. Les méthodes de résolution adoptées par le
logiciel CFX® sont ensuite abordées. Enfin, les protocoles expérimentaux utilisés pour
mesurer la portance, la trainée et le moment du profil NACA 66312 dans le tunnel
hydrodynamique de 'IRENav sont détaillés.

2.1 Formulation théorique des équations de la mécanique
des fluides

2.1.1 Systéme d’équations de Navier-Stokes

Les équations de la mécanique des fluides s’obtiennent en appliquant trois principes
fondamentaux : la conservation de la masse, la conservation de la quantité de mouve-
ment (QDM) et la conservation de ’énergie. En appliquant ces principes sur un élément
infinitésimal, on obtient le systeme d’équations de Navier-Stokes. En supposant le fluide
newtonien et en adoptant la notation indicielle, on obtient :

— Conservation de la masse :

9p | 9pui)

o om (1)

— Conservation de la QDM :

8(,ou,) + 8(puiuj) . _8P + 87’2']'
ot ij N 8.%'1 8.%']'

, pour i =1,2,3 (2.2)
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avec P la pression et 7;; = —%,ug%:&j + M(g;f; + %) le tenseur des contraintes
visqueuses.
— Conservation de ’énergie :
9 Uiy 0 Uk Uk ) 0 oT
il TRTREN, ) — _ (K o 2.3
ot (p(e + 9 )) + o (p(e + 5 )i pU; 8:61( axl) UiTij (2.3)

avec e I'énergie interne, K la conductivité thermique et T la température.

Ce systeme d’équations fait intervenir 7 inconnues {p,uq,us,us, P,e, T}, appelées va-
riables primitives, pour 5 équations. En supposant un écoulement de gaz parfait, on
ajoute 2 équations d’état pour fermer le systeme : P = pRT et e = C,T. Le systeme
ainsi décrit est le systeme complet des écoulements compressibles. Dans le cadre de la
présente étude, on considérera I’écoulement incompressible (eau liquide). On aura donc
g%: = 0, p = cst et on suppose u = cst (écoulement monophasique sans variation de
température). En I’absence de convection, si on souhaite uniquement connaitre la dyna-
mique de I’écoulement, ce qui est le cas dans cette étude, I’équation de 1’énergie n’est
pas nécessaire. On ne considérera donc que le systeme (2.4) (quatre équations) dans la
suite.

T
oui O 0P (O Ou 24
Por TP 0x; T 0w M\ 0z, T o

La résolution directe du systéme d’équations (2.4) est possible avec la simulation
numérique directe (DNS), mais tres couteuse du fait de la large gamme d’échelles de
la turbulence. Le maillage doit étre extrémement fin (en R?/ 4) et le pas de temps tres

petit (en R§/4 X ui;z, avec L; Déchelle intégrale). La DNS requiert ainsi des capacités

t
de calcul tres importantes, inaccessibles actuellement pour des écoulements complexes.
D’autres méthodes moins cotuiteuses mais faisant intervenir plus de modélisation existent
(RANS, LES) et sont détaillées dans la suite.

2.1.2 Equations moyennées pour la modélisation RANS

La méthode de résolution des équations de Navier Stokes adoptée dans cette étude
est principalement la méthode RANS (Reynolds Averaged Navier Stokes). C’est une
approche statistique qui consiste en la résolution des équations de Navier-Stokes moyen-
nées.

On applique un opérateur moyenne aux équations du systeme (2.4).

< f > (Z,t) valeur moyenne de f(Z,t) (2.5)
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On obtient le systeme d’équations (équations de Reynolds) :

K Son g | (o it ) o)

— <u ><uj >=
+ c; 4 p Ox; p Ox;

L’équation de Reynolds fait apparaitre un nouveau terme appelé tenseur des contraintes
de Reynolds : R;; = —p <u;u;> Ce terme contient six inconnues supplémentaires et crée
donc un probléeme de fermeture du systeme. La modélisation de la turbulence a pour

objectif de modéliser ce terme. C’est I'objet de la section suivante.

2.1.3 Modélisation de la turbulence

Les modeles classiques de fermeture en un point utilisent ’hypothese de viscosité
turbulente (hypothése de Boussinesq) qui exprime le tenseur de Reynolds en fonction
de Iénergie cinétique turbulente (k) et d'un terme appelé viscosité turbulente (14, Eq.
(2.7)) :

— <u;u;> = 21/,5 <Dz]> — ;kéw (27)
Avec D;; le tenseur des taux de déformation. Le modele de turbulence a donc pour but
de déterminer 1v4(Z,t). La plupart des modeles de turbulence utilisés sont dits & deux
équations, c’est-a-dire qu’ils utilisent une équation de transport pour k et une autre pour
€ ou w (respectivement taux de dissipation de k ou taux de dissipation spécifique de k)
pour déterminer v4(Z,t) en tout point. Le modele k-w SST de Menter, qui est parmi
les plus performants des modeles de turbulence a deux équations pour la simulation
numérique des profils portants, est détaillé dans la suite du document, ainsi que le
modele k-w de Wilcox sur lequel il est basé.

2.1.3.1 Modéle k — w de Wilcox

Le modele k — w établi par Wilcox (1988) n’utilise pas de fonction d’amortissement,
a l'inverse des autres modeles a deux équations. Il est aussi plus performant que les
modeles k-e¢ dans la partie logarithmique de la couche limite pour les écoulements avec
gradient de pression adverse. Cela le rend intéressant pour les écoulements sur corps
portants. Cependant, ce modele souffre d’une sensibilité a la condition limite sur w
d’apreés Menter (1992), ce qui le rend délicat & utiliser. Les équations de transport pour
k et w sont données ci-apres :

Opk) | dpusk) __ ou,

* 9 Ok
ot Oz TijaTjj — [ pwk + o — <(M + Ukl#t)) (2.8)

81‘j &’Ej
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I(pw)  O(pujw) a1 Ouy 5, 0 ow
A -z o fht) =2 9.
ot + ox; vy Tij oz Prpw”+ oz (pto 1Mt>8xj (2.9)

2.1.3.2 Modele k —w SST de Menter

A partir du modele k — w de Wilcox, deux modeles améliorés sont développés par
Menter (1994) : les modeles Baseline et Shear Stress Transport. Le modele Shear Stress
Transport (SST), étant une amélioration du modele Baseline (BSL). L’idée est de créer
un modele bicouche pour bénéficier des performances du modele kK — w dans la couche
limite et de I'indépendance aux conditions limites du modele k£ — € en dehors. Pour que
cela soit possible, le modele k — € est rééerit suivant la formulation k£ — w (Eq. (2.10) et
(2.11)). La réécriture de ’équation pour e fait apparaitre un terme de diffusion croisé et
les constantes sont modifiées par rapport au modele k£ — w de base.

Opk) | O(pujk) du;

0 ok
T oz, = ”8 — B*pwk + a—% ((u+ crkz,ut)a ]> (2.10)

Ipw)  O(pujw) s Oy 2
ot + Ox; oy T”@acj Pape
0 Ow 1 0k Ow
— w 2p0,, 2.11
# g0 (e e ges ) + 2007 g 52 (21)

Le lien entre les deux couches est effectué a l'aide d’une fonction de mélange F; qui
est égale a 1 proche des parois et tend vers 0 en s’éloignant des parois. Les équations
du modele k£ — w de base sont donc multipliées par I} quand les équations du modele
k — e, écrites suivant la formulation k —w, sont multipliées par (1 — F}). Les équations du
nouveau modele sont obtenues en additionnant les équations correspondantes de chaque
modele d’origine (k avec k). On obtient ainsi les équations :

d(pk) n J(pu;k) Ou;

0 ok
o axj =Tij A 856 ,3 pwk + Tx] <(M + akut)%) (2.12)

d(pw) N d(pujw) o  Oug

P 2
ot Ox; a VtTU Ox; fpw

1 0k Ow

w 8333 ax] (2.13)

0 ow
+ ((N + Uwut)ax ) +2p(1 — Fy)owe—

Ox;j

J

Les équations ainsi écrites représentent le modele BSL. Les constantes du modele sont
déduites des 2 formulations k —w et k — e de base par I’équation ® = F; P + (1 — F)Po
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avec @1 les constantes du modele k — w de Wilcox, @, les constantes du modele k& — ¢
de base et ® les constantes du modele BSL. Pour plus de détails, les valeurs numériques
des constantes et I’expression de la fonction F; sont données dans l'article de Menter
(1994). L’ajout de la correction SST repose sur le fait que la contrainte de cisaillement
turbulent peut s’écrire, pour un modele a deux équations classique :

P
T = py\/ ?kalk‘ (2.14)

Or, dans le cas de gradients de pression adverses, le ratio (Production / Dissipation)
peut étre nettement supérieur a 1, ce qui serait contraire a 'hypothese de Bradshaw
suivant laquelle la contrainte de cisaillement dans la couche limite est proportionnelle a
Pénergie cinétique turbulente (7 = pajk). Cette formulation tend donc & surestimer la
contrainte de cisaillement et sous-estime ainsi 'effet des gradients de pression adverses.
Pour corriger ce probleme, Menter propose de limiter la viscosité turbulente :

alk:
maz(ajw; QFy)

(2.15)

vy =
avec {2 = g—Z et F5 une fonction de mélange valant 1 proche des parois et tendant vers
0 en s’en éloignant. De cette maniere, dans une couche limite avec gradient de pression
adverse, la production de k est plus importante que sa dissipation (2 > ajw) et 'équation
(2.15) permet d’assurer que 'équation 7 = pa;k soit vérifiée dans la couche limite. En
dehors, la formulation classique est appliquée : 1, = %

Le modele SST permet donc de s’affranchir de la sensibilité aux conditions limites du
modele k£ — w de Wilcox et d’améliorer sensiblement les résultats pour les écoulements
avec gradients de pression adverses. D’autre part, ce modele requiert un cotut de calcul
presque identique aux modeles classiques (seul le codage est plus complexe). Le modele
SST est ainsi le modele de référence dans la plupart des calculs RANS sur corps portants.

2.1.3.3 Modélisation de la transition laminaire-turbulent avec le modele
7 — Reg

Le modele SST est tres utilisé dans la recherche et 1'ingénierie et pour une large
gamme de Reynolds. Ses résultats sont pertinents a haut Reynolds, lorsque la couche li-
mite est majoritairement turbulente, mais des écarts peuvent apparaitre entre expérience
et calculs pour des nombres de Reynolds modérés ou faibles, lorsqu’une partie non né-
gligeable de la couche limite est laminaire. La prise en compte de la transition dans les
calculs n’est pas facile car, d’'une part, la transition peut se déclencher de plusieurs ma-
nieres (ondes de Tollmien-Schlichting, bypass, séparation de la couche limite laminaire
face & un gradient de pression adverse...) et d’autre part, la méthode RANS ne donne pas
acces aux effets linéaires et non linéaires qui jouent tous deux un role dans le processus
de transition. Ces écoulements a nombres de Reynolds modérés sont pourtant cruciaux
lorsqu’on s’intéresse aux calculs sur maquettes d’essais, drones miniatures aériens ou
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sous-marins, appendices de voiliers... Des modeles permettant de prédire la transition
laminaire-turbulent dans les calculs RANS ont donc été développés pour conserver un
cout de calcul relativement faible et une bonne précision des résultats. Les deux princi-
paux modeles présents dans les codes commerciaux actuels sont le modele v — Rey de
Menter et al. (2006), aussi appelé Local Correlation-based Transition Model, et le modele
k — k; —w de Walters et Cokljat (2008). Le modele v — Rey est basé sur des corrélations
expérimentales et le transport de I'intermittence () et du nombre de Reynolds basé sur
I’épaisseur de quantité de mouvement (Rey). Dans notre étude, les calculs réalisés avec
modele de transition sont effectués avec le modele v — Rey, implémenté dans CFX, qui
est donc détaillé dans la suite. Le modele de transition v — Rey est couplé avec le modele
de turbulence SST par ’équation de I’énergie cinétique turbulente. Les équations pour
k et w s’écrivent alors :

d(pk) O(pujk) -~ - 0 ok
=P.—D — — 2.16
ot + 8a:j k L a:lij i+ Ukut)axj < )
O(pw)  O(pujw) Py 0 Ow
—a-*_-D, ot — o) 2.1
ot + Ox; @ v +0do+ Ox;j (nto Mt)aacj (2.17)
Py ="efsPy; Dy = min(max(vesy,0.1), 1.0) Dy, (2.18)

Les modifications interviennent uniquement dans les termes de production P, et de
destruction Dy, de Dénergie cinétique turbulente, qui s’expriment selon les expressions
données dans 1’équation (2.18). L’intermittence a pour effet d’activer la production de
k dans la couche limite, en aval de la transition (v € [0,1]). Py et Dy, font intervenir
I'intermittence effective, v.f¢, qui vient d’une amélioration du modele de base afin de
prendre en compte la rapidité de la transition dans les cas de séparation de la couche
limite laminaire. .7y est définie par la relation yerr = max(vy,ysep), avec v I'intermit-
tence résolue par I’équation de transport et 7., une modification de I'intermittence
pour prendre en compte les cas avec séparation de la couche limite :

. Re
Vsep = MIN <SlmaX |:Oa <3235]1‘}2€90> - 1:| Freattach> 2) F9t (219>

La constante 3.235 dans 'expression de s, correspond au rapport gz: pour un facteur

de forme H = 3.5 (valeur a la séparation). Cette modification permet & « d’atteindre des
valeurs supérieures a 1 et donc d’augmenter la production d’énergie cinétique turbulente
dans le cas d’une séparation de la couche limite laminaire. Cela a pour effet d’accélérer
le rattachement de la couche limite qui se ferait trop en aval sans la correction.

L’intermittence est résolue par ’équation (2.20). Son terme de production est défini
de telle sorte qu’il soit nul dans la couche limite laminaire en amont de la transition et
actif lorsque le nombre de Reynolds basé sur le taux de déformation (Re,) est supérieur
au critere de transition. P, est construit de maniere a ce que I'intermittence ne dépasse
pas I'unité. Le terme de destruction assure que 'intermittence reste proche de 0 dans la
couche limite laminaire et rend possible la relaminarisation puisque v peut retrouver une
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valeur nulle des que le critere de transition n’est plus satisfait. La définition des termes
P, et E, fait intervenir des corrélations empiriques en terme de Reg;, qui fait I'objet
d’une deuxieme équation de transport.

ANpy) | Opwv) _ o 0 ey Oy
ot + oz =5 EVJFaxj ( +O‘f)6l‘j (2:20)

Les corrélations expérimentales pour la transition relient le nombre de Reynolds de
transition Regp; & l'intensité turbulente T'u et au gradient de pression dp/ds. Afin de
n’employer que des valeurs locales, Reg; est considéré comme un scalaire (Reg;) dont le
transport est assuré grace a 1’équation (2.21). Le terme de production Py, est construit de
maniere a ce que Reg; soit imposé par les corrélations expérimentales dans ’écoulement
lointain et Py; s’annule dans la couche limite afin que Reg; y soit diffusé. Cette équation
permet de transformer les corrélations ayant un caractere non local en valeurs locales
qui permettent de déterminer certains termes nécessaires au calcul de I'intermittence.

6R€9t

O(pReg;)  O(pu;Reqt 0
(pRegt) i (pu;jRegr) = Py + — |ooe(p + pt) Oz
J

81& (9%' 7 61’ 7

(2.21)

On notera que, dans ce modele de transition, I'intermittence agit seulement sur les
termes de production et de destruction de I'énergie cinétique turbulente (P et Dy res-
pectivement), et non sur la viscosité turbulente (1) comme c’est le cas dans la plupart
des modeles de ce type.

2.1.4 Simulation LES et modéle sous-mailles WALE

Les techniques RANS ne donnent acces qu’au champ moyen de I’écoulement, et les
capacités de calcul ne permettent pas de faire des calculs DNS sur des configurations
complexes. La Simulation des Grandes Echelles (SGE ou LES en anglais) permet de
trouver un intermédiaire entre ces deux techniques. La LES est basée sur le principe
de séparation des échelles : les grandes échelles sont résolues et les petites échelles sont
modélisées, de fagon similaire & la méthode RANS ou on distingue le champ moyen du
champ fluctuant. Les grandes échelles sont les plus énergétiques et sont responsables de
la dynamique de I’écoulement. Les petites échelles ont quant a elles un comportement
indépendant du mouvement des grandes échelles. Un opérateur de filtrage est utilisé pour
écrire les équations pour les vitesses des grandes échelles. La quantité « grande échelle »
de f(#,t) est définie par :

7(57 t) = R f(?l t)GA(i} - :lj)dg (222)

Ga est le noyau du filtre et il est associé a A, la taille du filtre. Le signal est donc
décomposé en :

f(Z,t) = f(Z,t) + f(Z,1) (2.23)
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f! étant le signal « petite échelle ». La taille minimale du signal filtré est A. Cela signifie
que la discrétisation de I’écoulement doit se faire avec des mailles de taille Az < A.

Les équations de Navier-Stokes filtrées et exprimées pour un écoulement incompres-
sible deviennent :

Z;
— _ 2.24)
o1 0 vop o, — (
= (gar) — — = — (20D — T
ot Ox; (%;) p Ox; + Ox;j 20Dy i)
avec 5@- = % (gg; + %) et T;; = u;u; —u;u;. Ty, est le tenseur sous-maille. C'est I’équi-

valent du tenseur de Reynolds dans les équations RANS. C’est un terme supplémentaire
qu’il faut modéliser pour fermer le systeme. Cette modélisation s’effectue par le modele
sous-maille.

De maniere similaire aux modeles de turbulence de la méthode RANS, les modeles
sous-maille LES utilisent un terme de viscosité sous-maille (vgy). Ce terme représente
I'influence des petites échelles de la turbulence. Il est utilisé pour créer une dissipation
artificielle de 1’énergie des grandes échelles et remplacer ainsi le mécanisme physique de
transfert de I’énergie des grandes échelles vers les petites échelles ou a ensuite lieu la
dissipation. On a alors :

1 _
Ti' — §5ikak = 2ljstij (225)

I1 faut en fait modéliser deux termes : Tj; et Tj;. En écoulement incompressible, on peut
poser P = p+ $Tx. Le systéme (2.24) s’écrit donc :

- 2.26)
8ﬂi+i(a.a.)__laﬁ+i(2(y+y )ﬁ) .
ot Ox; "7 pox;  Oxy s

Le modele sous-maille choisi dans cette étude est le modele WALE (Wall-Adapted
Local Eddy-viscosity, Nicoud et Ducros (1999)). La viscosité sous-maille est définie par
I'équation (2.27).

(NI

(D5 D)

Vm = (CuA)? ————
(DijDij)* + (D§;DY)

(2.27)

5
1

D;ij est la partie symétrique et de trace nulle du carré du tenseur des gradients de vitesse
(Eq. (2.28)).
Dd_1—2 -2 1572 2 - = 5. — Ou 0
i1 =5 (& + &) — 0B avec B = By et &; = 0/ Oz (2:28)

Ce modele produit treés peu de viscosité sous-maille dans la couche limite laminaire
et permet ainsi de simuler efficacement la transition laminaire - turbulent.
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2.2 Meéthodes numériques

2.2.1 Discrétisation des équations

CFX® utilise la méthode des volumes finis pour résoudre les équations de Navier-
Stokes. La méthode des volumes finis consiste a intégrer, sur des volumes élémentaires
(ou volumes de contrdle), les équations du systeme (2.6) écrites sous forme intégrale.
Dans CFX®, les variables du calcul sont stockées aux nceuds du maillage et le volume
de controle est construit autour de chaque noeud. Il est délimité par les lignes joignant les
centres des éléments entourant le noeud, aux milieux des frontieres des mémes éléments
(Fig. 2.1).

Centre de I’élément Neeud

®)
®)
O

Volume de contrdle / \ Elément

FIGURE 2.1 — Volume de contréle pour un maillage 2D sous CFX®

Les équations (2.29) et (2.30) sont les équations du systeme de Navier-Stokes écrites
sous forme intégrale apres application du théoreme d’Ostrogradski. Ces deux équations
sont écrites suivant une formulation Lagrangienne Eulérienne Arbitraire (ALE) qui a
pour but de prendre en compte la déformation du maillage qui est utilisée dans certains
calculs. Le volume de controle a un volume V (¢), une surface S(¢) et une normale exté-
rieure n;. W; est la vitesse de la frontiere du volume de controle (vitesse du maillage).

a4 pdV + / p(uj —wj)dn; =0 (2.29)
dt Jv ) S(t)

d/ pu;dV +/ p(uj —wj)uidnj =
dt Jy S(t)

Oou;  Ou;
- Pdn-+/ < L+ J)dn» 2.30
/S(t) 7 Jsw "\ ox; " 02y ) (2:30)

La variation AV du volume de controle est prise en compte dans le terme transitoire et
le transport advectif a travers les frontieres mobiles du volume de controle est pris en
compte dans le terme d’advection.
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2.2.2 Traitement du terme temporel

Le schéma d’Euler décentré arriere du second ordre est utilisé pour la discrétisation
du terme transitoire (Eq. (2.31)). ¢™ est la valeur de la fonction ¢ au pas de temps t,
¢! est la valeur de la fonction ¢ au pas de temps t — At et ¢" 2 est la valeur de la
fonction ¢ au pas de temps t — 2At, At étant le pas de temps de la simulation.

8¢ B %én_2¢n—1_’_%¢n—2
((at) N (2.31)

i
Ce schéma est robuste, implicite et conservatif en temps. Sa précision est du second ordre
en temps mais il n’est pas borné et peut donc conduire a des oscillations non physiques.

Les termes transitoires des équations de transport du modele de turbulence et du
modele de transition sont discrétisés par un schéma hybride 1°* ordre / 2¢ ordre appelé
High Resolution.

2.2.3 Traitement des intégrales

Les intégrales volumiques sont discrétisées dans chaque secteur des éléments (Fig.
2.2). Les intégrales surfaciques sont discrétisées aux points d’intégration, situés au centre
des segments reliant le centre de I’élément aux milieux des frontieres. Les intégrales
surfaciques sont égales et opposées pour les volumes de controle adjacents a un point
d’intégration, ce qui garantit localement leur caractere conservatif.

Secteurs

nl /\ n2

O / , o)
(’:)ipl
ip4 I
_____ _O._____?.____ip_oz_'_____
ip3d
O : O
n4 | \ n3

Point d’intégration Centre de I’élément

FIGURE 2.2 — Disposition des points d’intégration pour un élément quadrangulaire

Apres discrétisation, les équations intégrales s’écrivent :

V 3 n n—1 1 n—2 . _
N (2/) —20" + op )+%;m,p_0 (2.32)
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At (3 =20y m2) 4 S v, =

Ou;  Ouy
> (PAny), +Z< ( o 81;]) Anj) (2.33)
ip v ip

—_

avec 1, = (pujAnj)ip. L’indice « ip » indique qu’il s’agit d’une évaluation en un point
d’intégration.

Lors du calcul, les variables sont stockées aux nceuds du maillage. Or certains termes
(vitesse, pression) nécessitent d’étre approximés aux points d’intégration. CFX utilise
des fonctions de forme issues de la méthode des éléments finis pour réaliser ces approxi-
mations. Les variations d’une variable ¢ dans un élément s’écrivent alors :

Niceuds
¢ = Z N;o; (2.34)

i=1

avec N; la fonction de forme du nceud 7 et ¢; la valeur de ¢ au nceud 4.

2.2.4 Traitement du terme de diffusion

Les dérivées spatiales du terme de diffusion sont évaluées par les fonctions de forme :

9¢
Ox i

ON,,
Ox

O (2.35)

ip

Le gradient des fonctions de forme peut étre évalué aux points d’intégration (interpola-
tion tri-linéaire) ou au milieu de la frontiere de ’élément correspondant au point d’inté-
gration (interpolation linéaire - linéaire). La premiere option (interpolation tri-linéaire)
est moins robuste, mais plus précise.

2.2.5 Traitement de la pression

L’intégration surfacique du gradient de pression nécessite 1’évaluation du terme
(PAnip),,. La valeur de Py, est évaluée & partir des fonctions de forme :

Pip = Z Ny, (Si;m Lip, uip) P, (236)
n

De la méme maniere que pour le terme de diffusion, les interpolations tri-linéaire et
linéaire - linéaire sont possibles. On utilise I'interpolation tri-linéaire dans ce travail
pour gagner en précision.
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2.2.6 Traitement du terme d’advection

Le terme d’advection nécessite que les valeurs des points d’intégration soient approxi-
mées au niveau des nceuds. Le schéma numérique pour le terme d’advection est donné
par 'équation (2.37).

Pip = Pup + BVO.AT (2.37)

avec ¢y la valeur de ¢ au noeud amont et 7 le vecteur allant du nceud amont au point
d’intégration. Le choix des parametres 5 et V¢ conditionne le type de schéma utilisé.

Dans ce travail, le schéma numérique utilisé pour le terme d’advection est toujours
le schéma High Resolution. C’est un schéma hybride 1°*/ 2¢ ordre. La valeur de ( est
calculée en chaque point du maillage avec pour objectif d’étre le plus proche possible de
1, c’est-a-dire le plus proche du 2¢ ordre, tout en assurant la robustesse du schéma en
ayant § < 1 dans les zones de fort gradient.

2.2.7 Traitement de la vitesse dans le terme de débit massique

CFX® utilise une approche « collocalisée », c’est & dire que les variables de vitesse
et de pression sont stockées au méme endroit, contrairement a une approche de type
« grille décalée ». Cette caractéristique peut conduire a un découplage pression - vitesse.
CFX® g’inspire des études de Rhie et Chow (1983) et Majumdar (1988) pour corriger
I'interpolation de la vitesse dans l’expression du débit massique afin de maintenir le
couplage (Eq. (2.38)).

n

Oop

- " op
Us'ip = Uiy + fip O
A

B 83:1

-1 _ —n—1
>-—c@fm(u;p-—u;p) (2.38)
ip ip
avec ¢y et fi, des coeflicients dépendant du pas de temps (At), du volume (V') du volume
de controle et de la masse volumique du fluide (p). La barre traduit une moyenne effectuée
sur les nceuds adjacents au point d’intégration considéré. L’exposant n correspond au

pas de temps courant et n — 1 au pas de temps précédent (¢t — At).

2.2.8 Résolution du systeme d’équations algébriques

Le systeme linéaire des équations discrétisées peut s’écrire sous la forme matricielle
donnée a I’équation (2.39).

[A]p = b (2.39)

avec [A] la matrice des coefficients, de dimension 4 x 4, et ¢ le vecteur solution (Eq.
(2.40)).

¢ = (2.40)



2.2 Méthodes numériques 53

CFX® utilise un solveur couplé, c’est-a-dire que les équations pour g, Uy, u, et p sont
résolues simultanément dans un méme systeme matriciel. La résolution de ce systeme
matriciel est basée sur une technique Incomplete Lower Upper (ILU) avec une accéléra-
tion multigrille. En appelant ¢™ la solution approchée du systéme (2.39) & une itération
donnée, le résidu s’écrit :

P =b— Ag" (2.41)

Les résidus sont ensuite normalisés avant d’étre affichés pour suivre ’évolution et la
convergence du calcul. La normalisation s’effectue suivant I’équation (2.42).

r

apAg

i (2.42)

r est le résidu calculé par 'équation (2.41), a, est un coefficient relatif au volume de
controle et A¢ représente la plage de variation de la variable associée au résidu.
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2.3 Protocoles expérimentaux

2.3.1 Tunnel hydrodynamique de 'PIRENav

Le tunnel hydrodynamique de 'TRENav dispose d'une section d’essai de 1 m de long
et de 0,192 m de coté (Fig. 2.3 et Fig. 2.4). La régulation du tunnel permet d’imposer
dans la section d’essai :

— une vitesse débitante Uy (m/s) € [2,5;12]

— une pression P (b) € [0, 1; 3]

Un nid d’abeilles est placé en amont de la section d’essai afin de casser les grosses
structures tourbillonnaires. Le taux de turbulence mesuré en entrée de la veine d’essai
est proche de 2%. Les expériences effectuées dans ce travail ont toutes été effectuées avec
les parametres suivants :

— Uy =5m/s

— P=PFPym~1Db

Ces parametres conduisent a un écoulement non cavitant sur le profil testé.

Sens de I'écoulementd
< ]

ml““ | |||||||||||||||f2 B

—
J.

Section d'essai

FIGURE 2.3 — Vue d’ensemble du tunnel hydrodynamique de 'TRENav

2.3.2 Profil NACA 66(mod)-312

Le profil utilisé dans les expériences est un profil NACA de la série 6 qui possede
une épaisseur relative epax/c = 12% et dont le minimum de pression se situe a 60%
de la corde a incidence nulle. Cette série de profils est congue pour obtenir de faibles
trainées dans un domaine limité de portance. Le faible niveau de trainée est obtenu en
maintenant la couche limite laminaire sur une partie importante de la corde. Pour cela,
le profil est dessiné de maniere a retarder 'apparition du gradient de pression adverse
qui déstabilise la couche limite et peut conduire a la transition laminaire turbulent.

Dans le cadre de cette these, les expériences sont effectuées sur un profil NACA
66(mod)-312 en acier inoxydable de corde ¢ = 150 mm (Fig. 2.5). L’état de surface du
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192 mm
Profil NACA 66312

FIGURE 2.4 — Vue de la veine d’essais

profil est « poli miroir » ce qui permet a la transition de se développer naturellement.
Certaines campagnes de mesures sont effectuées sur le méme profil auquel on ajoute une
bande de rugosité au bord d’attaque afin de déclencher artificiellement la transition de
la couche limite. Cette rugosité a une taille de grain de 15 pym et s’étend jusqu’a 5% de
la corde sur I'extrados et I'intrados. Le profil a une envergure de 191, 5 mm, c’est-a-dire
tres légerement inférieure a la largeur de la section d’essai.

FIGURE 2.5 — Profil NACA 66312 monté dans la section d’essai avec une bande de
rugosité au bord d’attaque
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2.3.3 Mise en incidence du profil

Le profil est mis en incidence par un moteur électrique « pas a pas ». Une variation
d’incidence de 1° correspond a 1667 pas du moteur ce qui confere une bonne précision a
la variation d’incidence imposée au profil. Le réglage de I'incidence nulle est effectué en
imposant la méme distance entre d’une part le plafond de la section d’essai et d’autre
part le bord d’attaque ou le bord de fuite du profil. Pour plus de précision, 'incidence
nulle est ensuite corrigée en déterminant, a 1’aide d’une photo, ’angle entre la corde du
profil et la surface libre de ’eau (apreés un remplissage incomplet de la section d’essai).
Cette correction est généralement inférieure a 0,5°.

La variation d’incidence pour les essais sur profil statique s’effectue par pas de 1° ou
0,5° directement a partir du logiciel de controle du moteur.

La variation d’incidence pour les essais sur profil oscillant s’effectue suivant une loi
sinusoidale d’amplitude 10° : a[’] = 10 x sin(wt — 7/2). Le sinus est déphasé de /2 afin
que le mouvement du profil commence & un endroit ou la loi d’incidence présente une
tangente nulle. Deux vitesses angulaires sont testées : & = w =6°/set & =
24° /s, avec T la période de la sinusoide. La sinusoide est créée par un générateur basse
fréquence qui est relié au moteur. La figure 2.6 présente les lois de variation d’incidence.
Du fait d’une limitation sur le temps d’acquisition, les mesures effectuées a la vitesse
de rotation & = 6°/s durent 5 périodes alors que les mesures effectuées a la vitesse de
rotation & = 24°/s durent 10 périodes.

—a=6"s —a=24"/s
10 |- . 0 ypr 11111 .
~~ ~~
3 3
—10 |- —10 |- .
| | | | | | | |
0 10 20 30 0 10 20 30
temps (s) temps (s)

(a) (b)

FIGURE 2.6 — Lois d’incidence sinusoidales, & = 6°/s (a) et & = 24°/s (b)

Les mesures effectuées par Ducoin (2008) sur cet hydrofoil en mouvement de tangage
forcé (un aller-retour entre 0° et 15°) et exploitées dans le cadre de ces travaux suivent
les lois d’incidence présentées sur la figure 2.7. Les rampes d’incidence sont linéaires a
I’exception des phases d’accélération et de décélération du moteur. Le temps d’accélé-
ration du moteur est de 80 ms au minimum. Ainsi d’apreés Ducoin (2008), la courbe
correspondant & la vitesse de rotation moyenne & = 63°/s présente des phases linéaires
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plus courtes que la courbe correspondant & la vitesse de rotation & = 6°/s.

5ll—a =6 . 15 4—154 =63/s .
10 |- g 10 |- s
- -
~ L ~ L i
3 3
5| . 5| .
ol - = .
| | | | | | | 1 | 1 | 1 | | | | |
0 1 2 3 4 5 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5
temps (s) temps (s)

(a) (b)

FIGURE 2.7 — Lois d’incidence transitoires, & = 6°/s (a) et & = 63°/s (b)

2.3.4 Mesures de portance, trainée et moment

Les efforts de portance, trainée et moment sont mesurés sur le profil a ’aide d’une
balance hydrodynamique a 3 composantes. Une premiere campagne de mesures sans
écoulement est nécessaire pour obtenir les valeurs de tension électrique des jauges non
chargées. Ces valeurs servent ensuite de référence dans la campagne avec écoulement.
Des relevés sont effectués a toutes les incidences ou on mesurera par la suite les valeurs
de portance et de trainée. Avant de démarrer les mesures avec écoulement, on reléve la
pression ambiante qu’on impose comme pression de consigne dans la veine d’essai. La
vitesse de consigne du tunnel est réglée & Uy, = 5 m/s, ce qui correspond & un nombre
de Reynolds Re = 7,5 x 10°. Les mesures sur le profil statique sont effectuées pour
a(®) € [—4; 14]. Chaque acquisition est effectuée a une fréquence de 1 kHz et dure 10 s.
La précision de la balance donnée par 1’étalonnage est de +0,4% pour la portance, de
+0,4% pour la trainée et de &0, 7% pour le moment. Pendant les essais, on reléve une
fluctuation moyenne de la vitesse débitante de £0,05 m/s.

Le dispositif de mesure des efforts pour un profil en tangage a été développé dans le
cadre de la these d’Alexandra Lelong (en cours) et ne sera que tres brievement abordé
ici. Le principe est le méme que pour le profil statique mais il faut veiller cette fois a
ce que lacquisition du signal de la balance et I'acquisition de I'incidence du profil se
déclenchent en méme temps. Pour cela, un appareil générant un créneau de tension est
utilisé. A I’émission d’un créneau de tension, la chaine d’acquisition de la balance dé-
marre 'acquisition des données de la balance et un Générateur Basse Fréquence (GBF)
génere la tension sinusoidale, signal d’entrée du moteur. L’acquisition de la position du
moteur démarre quand la vitesse de rotation dépasse une certaine valeur. Celle-ci peut
étre imposée tres faible et le déclenchement peut ainsi étre considéré synchronisé avec
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celui de 'acquisition des données de la balance.

La vitesse amont est considérée constante pendant les oscillations pour effectuer 1’adi-
mensionnement des coefficients alors qu’en pratique, on releve des variations non négli-
geables : Uy (m/s) € [4,72;5,12]. Ces variations sont dues au changement rapide de la
perte de charge dans la veine d’essai provoqué par le mouvement de tangage du profil. La
variation de la perte de charge est plus rapide que le temps de réponse de la régulation
du tunnel, ce qui se traduit par une variation de la vitesse dans la veine d’essai.

2.3.5 Mesures de pression

Les coefficients de pression expérimentaux exploités dans le cadre de cette these ont
été obtenus par Ducoin (2008). On rappelle ici brievement les conditions expérimentales
associées a ces mesures. Pour une description complete, se référer au manuscrit de these

de Ducoin (2008).

Un profil NACA 66312 en acier inoxydable, de corde 150 mm, est équipé de capteurs
de pression piézo-resistifs. 10 capteurs sont répartis le long de la corde & mi-envergure
et 6 capteurs transverses permettent de détecter les effets 3D (Fig. 2.8). Quatre lois
d’incidence sont testées dont les deux exploitées dans cette these et présentées sur la
figure 2.7. La vitesse de 1’écoulement est Us, = 5 m/s.

%
ref. Cl1 c2 31 4 (43 celr o cel C9 Cl0 (€32 (C62 C82 (33 (€63 (C83 Cll
xfc 005 010 020 030 040 050 060 O0F0 080 090 020 050 070 020 050 070 0.5
&= extrados  {— it rados

FIGURE 2.8 — Emplacements des capteurs de pression sur le profil NACA 66312
instrumenté (image extraite de Ducoin (2008))

Les méthodes numériques et les protocoles expérimentaux définis dans ce chapitre
vont étre appliqués dans les chapitres 3 et 4.



Chapitre 3

Analyse de I’écoulement

transitionnel sur un profil
NACAG66312

Ce chapitre présente I’étude de 1’écoulement autour du profil NACA 66312 a un
nombre de Reynolds de 7, 5x10°. Ce nombre de Reynolds est critique (entre 10° et 10°) et
pour un faible taux de turbulence, comme ceux généralement rencontrés dans les moyens
d’essais, la transition s’effectue par un mécanisme de bulbe de séparation laminaire
(BSL). Le but est d’étudier les effets de cette transition par bulbe de séparation laminaire
sur les caractéristiques hydrodynamiques d’un profil de pale et d’évaluer la capacité des
outils numériques a bien prendre en compte ce phénomene. Les résultats expérimentaux
obtenus dans le tunnel hydrodynamique de 'TRENav sont ainsi comparés a des calculs
RANS (2D, 3D, avec et sans modele de transition) et LES (2,5D). Le profil est placé
dans la veine d’essai de 'IRENav et I’étude est effectuée pour un profil avec un état de
surface « poli miroir » ainsi que pour le méme profil sur lequel on ajoute une bande de
rugosité au bord d’attaque afin de déclencher la transition laminaire-turbulent. Le profil
auquel on ajoute une bande de rugosité au bord d’attaque sera appelé « profil rugueux »
par la suite. Dans une premiere partie, le profil est statique. Dans une deuxieme partie,
le profil est en tangage forcé et on étudie les effets dynamiques.

3.1 Profil fixe

On s’intéresse dans un premier temps a 1’écoulement autour d’un profil & incidence
fixe. Cela va permettre de mettre en évidence les effets de la transition par BSL sur le
profil NACA 66312.
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3.1.1 Résultats expérimentaux

Les expériences effectuées dans le tunnel hydrodynamique de 'IRENav ont pour but
de mesurer la portance, la trainée et le moment a ’aide d’une balance hydrodynamique a
3 composantes. Trois campagnes ont été effectuées au cours de la these afin de confirmer
les résultats obtenus. Ces résultats sont présentés sur la figure 3.1.

La colonne de gauche montre 1’évolution des coefficients de portance (Cr,, Fig. 3.1(a)),
trainée (Cp, Fig. 3.1(b)) et moment (Cy, Fig. 3.1(c)) en fonction de 'incidence du profil.
Le profil rugueux présente une évolution quasi linéaire du coefficient de portance pour
a € [—4°;10°]. Ensuite, la pente diminue légerement jusqu’a o = 13,5°, la derniere
incidence mesurée. Les coefficients de portance mesurés sur le profil lisse ont un compor-
tement différent de ceux du profil rugueux. Les valeurs de Cy, sont en effet plus élevées
pour o € [—4°;7,5°]. La pente de variation du Cr, augmente & o = 2° et un plateau
de portance est observé pour « € [5°;6,5°]. Ensuite, pour a € [7,5°;13,5°], les mesures
conduisent aux mémes valeurs pour les profils avec et sans rugosité.

L’évolution du coefficient de trainée est similaire pour les profils avec et sans rugosité.
Les valeurs sont toutefois plus faibles sans rugosité. On remarque que la trainée du profil
lisse subit une forte augmentation a o = 13,5°, ce qui semble annoncer la proximité du
décrochage. Ce phénomeéne n’est pas observé lorsqu’une rugosité est ajoutée au bord
d’attaque puisque la transition vers la turbulence est provoquée et stabilise la couche
limite. Le décollement de la couche limite, et donc le décrochage, sont ainsi retardés
par 'ajout de rugosité. D’autre part, on peut remarquer que les courbes représentant la
trainée en fonction de la portance (figure 3.2) possédent 'allure caractéristique des profils
laminaires, ¢’est-a-dire que la trainée est particulierement faible pour une certaine gamme
de portance. Cette gamme de portance est définie par Cy, € [0, 1;0, 8] contre Cy, € [0;0, 4]
pour un NACA 66212 & un Reynolds de 3 x 10° dans I'ouvrage de Abbott (Abbott et Von
Doenhoff (1959)). Les valeurs de coefficient de trainée sont aussi sensiblement différentes.
Les mesures effectuées par Abbott donnent Cp min = 0,003 quand les mesures effectuées
dans notre étude donnent Cp min = 0,0095. Cet écart peut s’expliquer par la différence
de nombre de Reynolds (7,5 x 10° dans notre étude contre 3 x 10° dans les mesures de
Abbott) et les effets 3D présents dans les expériences effectuées dans notre étude. Le
profil testé a en effet un faible allongement (% = 1,28), ce qui fait que des effets
de bord (tourbillon d’emplanture, écoulement d’entrefer...) affectent les mesures.

L’évolution du coefficient de moment est tres différente pour les profils avec et sans
rugosité. La présence d'une rugosité au bord d’attaque conduit a une évolution monotone
et décroissante du Cyr. On remarque une légere inflexion a o = 3° et une augmentation
pour le dernier point de mesure. Le comportement du profil lisse est sensiblement dif-
férent : le Cy mesuré commence par diminuer pour a € [—4°1°], puis croit jusqu’a
a = 4,5° avant de diminuer & nouveau jusqu’'a o = 12,5°. De maniere similaire a la
courbe de Cp, le dernier point mesuré (o = 13,5°) présente une valeur beaucoup plus
élevée que les points précédents, probablement a cause de ’approche du décrochage.
Le coefficient de moment du profil lisse est supérieur & celui du profil rugueux sur la
plage a € [—4°;8°] et devient inférieur sur la plage o € [8°12,5°]. On remarque que
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FIGURE 3.2 — Coefficient de trainée en fonction du coefficient de portance pour les
profils lisse et rugueux, Re = 7,5 x 10°

le coefficient de moment est positif pour tous les points mesurés. Le moment est donc
toujours piqueur. On remarque aussi que l'incidence du « pic » du coefficient de moment
correspond a celle du plateau de coefficient de portance. L’effet de la transition par
bulbe de séparation laminaire sur les performances d’un profil NACA 0018 est discuté
dans larticle de Timmer (Timmer (2008)). Il semble que le bulbe présent a l'intrados
augmente la portance lorsqu’il est placé a proximité du bord de fuite, ceci grace a un
effet de cambrure virtuelle associée a la déviation de I’écoulement par le bulbe.

La colonne de droite montre I’évolution des écarts types pour chaque mesure effec-
tuée, avec et sans bande de rugosité. On constate, de maniere générale, que I’écart type
des mesures effectuées sur le profil lisse est nettement supérieur a I’écart type des mesures
effectuées sur le profil rugueux pour a € [—4°;5°] et la tendance s’inverse, avec un écart
plus faible, pour a € [5°;12,5°]. On observe des valeurs particulierement élevées autour
de o« = 4°, ce qui correspond au début du plateau de portance. Cela correspond donc
aussi, d’apres Timmer (2008), a la présence du BSL d’intrados pres du bord de fuite (il
n’y a peut étre plus de rattachement turbulent). On observe un écart type élevé pour
la mesure & o = 13,5° sur le profil lisse, probablement du a des lachers tourbillonnaires
dans le sillage du profil a ’approche du décrochage, ce qui confirme les explications pour
les valeurs de Cp et Cy; correspondantes.

Les écarts types importants relevés sur la plage o € [—4°;5°] sont associés a une
émission sonore audible pendant les mesures. On effectue une transformée de Fourier
(FFT) des signaux de coefficient de portance obtenus sur les profils lisse et rugueux. Le
résultat est présenté en figure 3.3. On constate sur le spectre en fréquence du profil lisse
(Fig. 3.3(a)) la présence de pics a une fréquence proche de 300 Hz pour les incidences
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comprises entre &« = —3,5° et @ = 4°. Les incidences supérieures ne présentent aucun pic
a cette fréquence. On constate en revanche qu’a o = 13, 5°, des vibrations basse fréquence
sont présentes, ce qui pourrait correspondre a des lachers tourbillonnaires dans la zone
décollée. Le spectre en fréquence du profil rugueux (Fig 3.3(b)) ne présente aucun pic
autour de 300 Hz. Cela semble donc indiquer que la fréquence observée sur la figure 3.3(a)
est due au bulbe de séparation laminaire. Nakano et al. (2007) étudient la génération de
bruit aérodynamique autour d’un profil NACA 0018 et concluent que le bruit est créé
par l'instabilité de la séparation de la couche limite d’intrados, avec une amplification
du bruit lorsque cette séparation s’effectue pres du bord de fuite. En appliquant le
méme raisonnement ici, cela signifie que la séparation laminaire d’intrados atteint le
bord de fuite & o = 4° et que la couche limite d’intrados reste intégralement attachée
(et laminaire) a partir de v = 6°. On remarque aussi que les vibrations basse fréquence
sont moins fortes avec les rugosités. La transition de la couche limite de 'extrados étant
déclenchée artificiellement au bord d’attaque, celle-ci est stabilisée par rapport a celle
du profil lisse. Le décollement de la couche limite apparalt donc plus tard sur le profil
rugueux et entraine moins de vibrations a incidence identique.

Les résultats expérimentaux présentés dans cette partie servent de base de compa-
raison pour les résultats numériques développés dans la section 3.1.2.

3.1.2 Calculs RANS 2D

Cette section 3.1.2 détaille I'étude numérique RANS 2D effectuée comparativement
aux expériences sur le NACA 66312. Le modele de turbulence k —w SST est utilisé seul
puis couplé au modele de transition 7 — Rey. L’apport du modele de transition est mis
en évidence pour certains régimes d’écoulement.

3.1.2.1 Géométrie, maillage et conditions limites

Le domaine de calcul a pour dimensions : L x h = 1,5 m x 0,192 m. La hauteur
(h) est la méme que celle de la veine d’essai du tunnel hydrodynamique de 'IRENav ou
sont effectuées les expériences présentées dans la partie 3.1.1. Le domaine est allongé en
longueur (L) pour des raisons d’ordre numérique. Il s’étend ainsi 3 cordes en amont et 6
cordes en aval du profil. Une étude numérique a permis de vérifier que la prise en compte
du convergent amont ne modifiait pratiquement pas I’écoulement obtenu en entrée de la
veine d’essais. D’autre part, un calcul a été effectué en allongeant le domaine de maniere
a atteindre 10 cordes en aval et a conduit & moins de 0,1% d’écart sur la portance a
a = 8°. La dimension aval (6 cordes) est donc pertinente pour I’étude.

Le maillage est réalisé avec le logiciel ICEM CFD® et adopte une topologie en O-4H
autour du profil (Fig. 3.4). Le maillage de référence (M1, Fig. 3.5) contient 160 x 103
cellules. Le profil est discrétisé par 742 nceuds et la hauteur de la premiere maille est
définie telle que la valeur maximale du y* soit de l'ordre de 1. Le ratio d’expansion est
inférieur a 1,2 dans tout le domaine. Ce maillage est volontairement tres dense pour
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FIGURE 3.5 — Maillage M1 a proximité du bord d’attaque et du bord de fuite

capter avec précision l’abscisse de transition. Le maillage est extrudé sur une maille en
envergure pour satisfaire le critere 3D exigé par CFX®,

L sur la frontiere amont avec un taux de turbulence

La vitesse est imposée a 5 m.s™
de 3% et une échelle de turbulence de 4,61 x 10~* m. Une pression statique relative
de 0 Pa est imposée sur la frontiere aval. Les faces latérales du domaine 3D (1 cellule
d’envergure) sont définies comme symétries et le profil est défini avec une condition de
non glissement. Un calcul a été effectué en considérant les parois supérieure et inférieure
comme murs (conditions de la veine d’essai) et conduit & un écart de moins de 2% sur la

portance a o = 8° par rapport a un calcul avec des conditions de symétrie sur ces parois.

3.1.2.2 Vérification

Une étude de vérification est menée afin d’assurer I'indépendance de la solution face
aux parametres numériques (maillage, pas de temps, niveaux de résidus...).

Sensibilité au maillage : Des calculs sont effectués sur quatre maillages de raffi-
nements différents et & deux incidences (v = 3° et @ = 8°). Le modele de transition
est plus sensible que le modele de turbulence seul et la sensibilité au maillage est donc
uniquement étudiée avec le modele de transition. Les caractéristiques des maillages sont
présentées dans le tableau 3.1. Les quatre maillages vérifient le critere y;f,, ~ 1. La dif-
férence de discrétisation se fait sur le nombre de points sur le profil et dans le domaine
de calcul. Le maillage M4 est un maillage relativement grossier de 30500 cellules. Le
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Maillage | nb de mailles | vyl | Nprofi
(x10%) (profil)

M1 160 13 742
M2 102 11 424
M3 63 1,2 242
M4 31 2,6 230

TABLE 3.1 — Nombre de mailles et valeurs de y;!,. & a = 8°. N0 est le nombre de
noeuds décrivant le profil, Re = 7,5 x 10°

3° 8°

Maillage CL CD CL CD
M1 0,649 | 0,0071 1,032 0,0210
M2 -0,59% | +0,24% | -0,51% | +0,54%
M3 -1,86% | +1,26% | -0,17% | +0,18%
M4 -2,78% | +4,51% | -0,57% | +2,93%

TABLE 3.2 — Sensibilité au maillage pour a = 3° et & = 8°, Re = 7,5 x 10°

maillage M3 a le méme nombre de noeuds sur le profil que M4 mais la densité dans la
direction normale au profil dans le maillage en O ainsi que les zones amont et aval ont
été raffinées pour atteindre 68000 cellules. Le maillage M2 est construit en multipliant
par 2 le nombre de nceuds sur I'intrados et I'extrados du profil par rapport au maillage
M3. 50 noeuds au lieu de 40 sont utilisés pour décrire le bord d’attaque et le bord de
fuite dans M2. Les autres arétes des blocs de maillage (Fig. 3.4) ont le méme nombre de
nceuds que celles du maillage M3. Enfin, le maillage M1 est construit en multipliant par
2 le nombre de nceuds sur l'intrados et ’extrados par rapport au maillage M2. Toutes les
autres arétes des blocs de maillage ont le méme nombre de nceuds que celles du maillage
M2.

Les coefficients de portance et de trainée calculés sur le maillage M1 sont présentés
dans le tableau 3.2. Les résultats des maillages M2, M3 et M4 sont aussi présentés sur le
tableau 3.2 en terme de variation (%) par rapport au maillage M1 pris comme référence.
Le maillage M2 montre tres peu de différence (< 1%) avec le maillage M1 pour les
coefficients de portance et de trainée a o = 3°. Les maillages M3 et M4 conduisent en
revanche a des écarts plus importants (> 1%). A l'incidence o = 8°, les coeflicients de
portance et de trainée des maillages M2 et M3 sont tres proches de ceux obtenus avec le
maillage M1. La précision des résultats obtenus avec le maillage M3 est inattendue. Le
maillage M4 conduit & une bonne prédiction de la portance mais a une trainée surestimée.
En considérant les deux incidences étudiées, le maillage M2 est considéré convergé en
maillage. On utilisera cependant le maillage M1 dans les calculs sur profil statique pour
avoir une meilleure précision de I’abscisse de transition.

Le tableau 3.3 montre le temps CPU nécessaire a chaque cas de calcul (o = 3°)
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afin d’atteindre la convergence. Les calculs utilisant le modele de turbulence seul (SST)
s’averent étre environ 5 fois plus rapides que les calculs utilisant le modele de turbulence
couplé au modele de transition (SST-TM). Il faut cependant noter que les calculs SST
utilisent une analyse stationnaire alors que les calculs SST-TM nécessitent une analyse
instationnaire.

temps CPU (x103 s)

Maillage | SST SST-TM
M1 4,66 24,1
M2 3,44 15,5
M3 2,16 12,8
M4 0,916 4,99
TABLE 3.3 — Temps CPU nécessaire pour atteindre la convergence a a = 3°,
Re = 17,5 x 10°
Sensibilité au pas de temps : Les calculs SST convergent facilement avec une

analyse stationnaire jusqu'a a = 13°. A partir de o = 13,5° les calculs stationnaires
conduisent & des oscillations des coefficients de portance et de trainée et il est nécessaire
de passer a une analyse instationnaire. Cependant, les lachers tourbillonnaires n’ont pas
commencé et les coefficients de portance et de trainée tendent vers des valeurs indépen-
dantes du temps.

La convergence des calculs SST-TM est plus délicate et nécessite d’utiliser une ana-
lyse instationnaire, méme si le résultat ne varie pas en fonction du temps. Trois pas de
temps ont été testés sur le maillage M1 A oo =3"et a =8°: 5x 10745, 1073 s, 5x 1073 s.
Un pas de temps supplémentaire est testé & o = 8° : 2,5 x 10™* s. Les résultats sont
présentés dans le tableau 3.4. A o = 3°, une tres faible différence (< 1%) est obser-
vée entre les pas de temps dt = 5 x 107% s et dt = 1072 s alors que le pas de temps
dt =5 x 1073 s produit des oscillations des coefficients de portance et trainée, avec une
amplitude significative sur le Cp. Le pas de temps dt = 1073 s est ainsi adopté pour les
calculs a faible incidence. A o = 8°, les résultats montrent une tres faible différence entre
les pas de temps dt = 2,5 x 1074 s et dt =5 x 107* s (<« 1%) alors que dt = 1073 s et

3° 8°
At (b) CL Cp Cy, Cp
2,5x 1074 - - 1,032 0,0210
5x 1074 0,649 0,0071 | +0,00% | -0,01%
103 +0,006% | 4+0,001% | &+ 0,20% | + 0,75%
5x 1073 | £0,75% | +4,60% | -0,70% | +6,35%

TABLE 3.4 — Sensibilité des calculs SST-TM au pas de temps & o = 3° et = 8°,
Re = 17,5 x 10°
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dt =5 x 1073 s conduisent & des oscillations des coefficients de portance et trainée. Le
pas de temps dt = 5 x 10™% s est ainsi adopté pour les incidences élevées (> 8°).

Sensibilité au niveau des résidus : Des calculs ont été lancés en faisant varier le
niveau des résidus exigé a chaque pas de temps, a une incidence o = 3°. Les résultats
sont présentés dans le tableau 3.5. On constate que les niveaux des résidus de 1078, 1076,
107° et 104 menent tous & des résultats trés similaires tant en terme de coefficients de
portance et de trainée que d’abscisse de transition. La cible en résidus & 107 est la
valeur la plus élevée qui meéne & un écart de 0% sur le coefficient de portance. La valeur
cible en résidus 1075 est ainsi choisie pour ’ensemble des calculs.

Niveau des résidus | 1078 | 107¢ [ 107° 104
Cp 0,649 | +0% +0% -0,012%
Cp 0,0071 | +0% | +0,23% | -0,044%
x/c transition Ex | 0,8005 | 0,8004 | 0,8004 0,8004
x/c transition In 1 1 1 1

TABLE 3.5 — Sensibilité au niveau des résidus (Ex = extrados, In : intrados), o = 3°,
Re = 7,5 x 10°

Sensibilité a ’intensité turbulente amont : La sensibilité a la turbulence amont
est un point sensible des simulations effectuées avec un modele prenant en compte la
transition dans la mesure ou la turbulence influe directement sur le mécanisme de tran-
sition (Abu-Ghannam et Shaw (1980)). Si le taux de turbulence est faible, la transition
s’effectuera de maniere naturelle et si le taux de turbulence est élevé, un mécanisme de
bypass aura lieu (transition anticipée par rapport a la transition naturelle). Cependant,
pour les calculs RANS, le taux de turbulence imposé sur la frontiere amont du domaine
de calcul décroit avant d’arriver au niveau du corps portant étudié, contrairement aux
essais ol le taux de turbulence ne varie que tres peu. Ce point, rarement pris en compte,
est discuté en détail dans I'article de Spalart et Rumsey (2007). Il apparait que la dé-
croissance du taux de turbulence est liée au ratio de viscosité turbulente pi;/p. Plus ce
ratio est grand, plus la décroissance du taux de turbulence sera faible dans le domaine.
Plusieurs calculs ont été effectués afin d’évaluer I'influence du taux de turbulence amont
sur la solution. Les caractéristiques de turbulence imposées sur la frontiere amont et les
résultats de coefficients de portance et de trainée sont présentés dans le tableau 3.6. On
constate que les résultats sont tres sensibles au taux de turbulence amont.

La figure 3.6 illustre la décroissance du taux de turbulence dans la partie amont du
domaine de calcul pour les jeux de parametres de turbulence du tableau 3.6. On constate
que la modification du taux de turbulence amont, en conservant un ratio y;/pu = 10, n’a
pas ou peu d’influence sur la solution puisque le taux de turbulence décroit tres vite
apres la frontiere amont du domaine de calcul et atteint le profil avec la méme valeur
dans les deux cas. Le ratio p;/p a en revanche un effet important sur la décroissance du
taux de turbulence, comme discuté dans larticle de Spalart et Rumsey (2007). Il faut
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Tuamont (%) Mt/ﬂ CL CD
3 10 | 0,649 | 0,0071
3 1000 | 0,534 | 0,0143
10 1 0,709 | 0,0074
10 10 | 0,648 | 0,0071
10 100 | 0,569 | 0,0096

TABLE 3.6 — Sensibilité au taux de turbulence amont, o = 3°, Re = 7,5 x 10°

imposer un ratio u¢/p = 1000 avec un taux de turbulence Tu = 3% pour avoir une faible
décroissance de la turbulence et conserver un taux de 2,6% au niveau du profil étudié.

5 T T T T T T
PR .S [ — Tu=3%-pu/u=10
N ---Tu=3%- i /pn = 1000
— ST 1= Tu=10%-p:/pn=1
=
= ) -7 Tu=10% - ps/p =10
= - ==Tu=10% - p¢/p = 100
1 |
0% —
| | | | | | |
-3 -2 -1 0
x/c amont

FIGURE 3.6 — Décroissance du taux de turbulence dans la partie amont du domaine de
calcul pour différents jeux de valeurs de turbulence amont, o = 3°, Re = 7,5 x 10°

Le cas Tuamont = 3% et g/ = 1000 semble donc plus proche des conditions expéri-
mentales ol le taux de turbulence est mesuré entre 2% et 3%. Cependant, le mécanisme
de transition résultant de ce cas n’est pas le méme que celle observée expérimentalement.
La figure 3.7 présente la distribution de Cy pour les deux cas & Tuamont = 3%. Le ratio
e/ = 10 conduit & une transition par bulbe de séparation laminaire située pres du bord
de fuite sur I'extrados et I'intrados (pics négatifs de Cy). Ce mécanisme de transition est
observé expérimentalement dans le tunnel de 'IRENav (section 3.1.2.3). En revanche,
le ratio p¢/p = 1000 conduit & une transition bypass qui s’effectue bien en amont de la
transition par bulbe de séparation laminaire observée dans ’autre cas. On imposera donc
les valeurs de turbulence mesurées expérimentalement sur la frontiere amont du domaine
de calcul et p;/p = 10, afin d’avoir un meilleur accord avec les mesures effectuées.

3.1.2.3 Résultats des calculs RANS 2D

Cette partie présente les résultats des calculs RANS 2D effectués avec le modele de
turbulence seul et avec le modele de turbulence couplé au modele de transition v — Reg.
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FI1GURE 3.7 — Distribution du coefficient de frottement pour 2 jeux de valeurs de
turbulence amont différents, a = 3°, Re = 7,5 x 10°

Le post-traitement du calcul avec modele de transition permet de tracer I’évolution de la
séparation laminaire et du rattachement turbulent sur 'intrados et ’extrados du profil
en fonction de l'incidence (Fig. 3.8). Entre le décollement laminaire et le rattachement
turbulent se trouve le bulbe de séparation laminaire (BSL). La figure 3.8(a) montre qu’un
BSL relativement long (Az/c ~ 0,1) est présent sur l'extrados, pres du bord de fuite
pour a € [—4°;5°]. Une majeure partie de la couche limite est donc laminaire. Sur la
plage a € [5%6,5°], la séparation laminaire et le rattachement turbulent oscillent entre
le bord d’attaque et le bord de fuite, ¢’est pourquoi il n’y a aucun point sur la figure
3.8 entre ces deux incidences. Pour les incidences supérieures a a = 6,5°, le BSL est
court et se situe tres pres du bord d’attaque (z/c = 0,02). La couche limite est donc
principalement turbulente. Sur I'intrados, la figure 3.8(b) montre qu'un BSL existe, pres
du bord de fuite, pour a € [—3°3°]. Pour a € [3°;6,5°], la couche limite laminaire
décolle pres du bord de fuite et ne recolle pas au profil, il n’y a donc pas de BSL.
Pour les incidences supérieures a v = 6, 5°, la couche limite laminaire reste attachée sur
toute la corde. L’intrados voit donc une couche limite majoritairement laminaire aux
incidences considérées.

Les coefficients de portance, trainée et moment issus des calculs sont représentés
sur la colonne de gauche de la figure 3.9. L’évolution de 'abscisse réduite (x/c) de la
transition laminaire - turbulent sur 'extrados en fonction de I'incidence est tracée sur
I’axe secondaire des graphiques de la colonne de gauche. L’abscisse de transition est
définie par la fermeture du bulbe de séparation laminaire (rattachement turbulent, Fig.
3.8). Les résultats expérimentaux de la figure 3.1 sont aussi présentés sur la figure 3.9
pour les comparer aux résultats numériques.
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FIGURE 3.9 — Coefficients de portance (a), trainée (b) et moment (c) résultant des
calculs RANS 2D comparés aux résultats expérimentaux, Re = 7,5 x 10°

On constate que les résultats numériques correspondent bien aux mesures. Les ré-
sultats des calculs avec modele de transition sont proches des résultats expérimentaux
obtenus sur le profil lisse et les résultats des calculs avec le modele SST sont proches des
résultats obtenus sur le profil rugueux. L’évolution du coefficient de portance est mono-
tone et croissante pour le calcul SST, mais avec une pente légerement plus importante
que celle observée sur les mesures (Fig. 3.9(a)). Comme pour les mesures, la portance
augmente de maniére linéaire pour o € [—4°;10°] et la pente diminue légérement au
dela. Le modele de transition conduit a une courbe de Cy, qui suit bien les évolutions des
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mesures sur le profil lisse. On remarque en particulier que 'augmentation de la pente a
a = 2° et le plateau de Cy, pour a € [5°;6,5°] sont fidelement représentés par le calcul
SST-TM. La figure 3.10 présente les courbes de coefficient de pression sur le profil a
a =5 et o = 6,5° soit au début et a la fin du plateau de portance. Les distributions
de C,, issues des deux incidences sont différentes mais conduisent a des coefficients de
portance tres proches. Un plateau de pression du a un BSL est visible pres du bord d’at-
taque sur la courbe a = 6,5° alors que la transition a lieu vers z/c = 0,7 a o = 5°. Le
profil gagne en portance au bord d’attaque a a = 6,5°, mais en perd a peu pres autant
au bord de fuite. L’abscisse réduite (x/c) de la transition qui s’effectue sur 'extrados est
tracée sur la figure 3.9(a), relativement & I’axe secondaire, et montre que la transition
« saute » d’une position proche du bord de fuite (x/c = 0,7) & une position proche du
bord d’attaque (z/c = 0,03) entre « = 5° et o = 6,5°. Ce déplacement rapide du point
de transition correspond a la plage d’incidence concernée par le plateau de portance.

L’évolution du coefficient de trainée résultant du calcul SST est similaire aux mesures
sur le profil rugueux. La pente de la courbe est faible autour de a = 0° et augmente
progressivement avec 'incidence. On constate cependant un écart entre les mesures et
les calculs SST qui augmente avec 'incidence. Le calcul SST-TM donne un coefficient
de trainée quasi constant sur la plage a € [—4°;5°]. La pente de la courbe augmente
fortement a a = 5° de telle sorte que les Cp atteignent des valeurs semblables & ceux des
calculs SST a a = 6,5°. Cette augmentation de la trainée, qui n’est pas observée sur les
mesures, est due au déplacement de la transition laminaire-turbulent du bord de fuite
au bord d’attaque de I'extrados. La couche limite de I’extrados est ainsi majoritairement
turbulente a a = 6,5° alors qu’elle était majoritairement laminaire a a = 5°. Cela se
traduit par une augmentation rapide de la trainée visqueuse, qui s’ajoute a 'augmen-
tation normale de la trainée de pression causée par 'augmentation de l'incidence. Les
coefficients de trainée restent du méme ordre que ceux du calcul SST jusqu’a o = 10°
puis deviennent supérieurs aux valeurs prédites par les calculs SST. La forte augmen-
tation de trainée observée sur les mesures mettant en ceuvre le profil lisse est prédite
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par le calcul SST-TM. Cependant, cette augmentation commence trop tot, a a = 12°,
contre o« = 13,5° pour les mesures. Les résultats numériques de la trainée représentent
bien les tendances observées sur les mesures, mais un offset existe entre les deux jeux de
données, dont on discutera dans la partie 3.1.3.

L’importante différence qui existe entre les coefficients de moment des mesures sur
profils rugueux et lisse est fidelement prédite par les calculs SST et SST-TM, respec-
tivement. L’accord entre mesures et calculs est trés bon pour o € [—4°,6°]. Au dela,
les calculs prédisent une décroissance trop forte du Cyr. Cependant, conformément aux
mesures, les moments prédits par les calculs SST-TM sont plus faibles que ceux prédits
par les calculs SST. De la méme maniére que pour la trainée, la forte augmentation de
moment observée a haute incidence sur les mesures mettant en ceuvre le profil lisse est
prédite par le calcul SST-TM mais celle ci débute a @ = 12°, contre o = 13,5° pour les
mesures. On remarque aussi que l'intersection des courbes profil lisse / profil rugueux
est anticipée d’un degré par les calculs (o = 7°) par rapport aux données expérimentales
(v =8°).

Les figures de la colonne de droite montrent 1’écart entre les mesures effectuées sur
le profil lisse et celles effectuées sur le profil rugueux en fonction de I'incidence, ainsi que
I'écart entre les calcul SST-TM et SST. L’écart est calculé selon I’équation (3.1).

(3.1)

ACL num (%) = (CL sst — CL sst-t™m)/CL ssT-T™m X 100
ACL expe(%) = (CL profil rugueux — CL profil lisse)/CL profil lisse x 100

La correspondance entre les mesures et les calculs est globalement bonne voire trés bonne
pour le coefficient de portance et le coefficient de moment jusqu’a o = 10°. L’accord est
moins bon sur le coefficient de trainée mais les variations sont bien représentées. Ces
figures illustrent les zones ou il est intéressant d’utiliser le modele de transition, c¢’est-
a-dire les zones ou les calculs SST et SST-TM ne conduisent pas au méme résultat,
et dans la mesure ou cette différence est en accord avec les données expérimentales.
Cela permettra aussi de définir les zones ou il suffit d’utiliser un modele tout turbulent
comme le modele SST. On remarque que pour a € [—4%5°], le coefficient de portance
est globalement sous estimé de 25% si on utilise un modele SST pour prédire la portance
d’un profil lisse. Parallelement, le coefficient de trainée sera multiplié par deux et le
coefficient de moment sera surestimé de 20% a 50% suivant I'incidence. Pour o € [6°; 107,
la portance et la trainée sont sensiblement les mémes avec les deux modeles (écart
proche de 0%). Le coefficient de moment varie peu sur cette plage par rapport aux autre
incidences (< 25%). L’utilisation d’un modele SST est donc suffisante pour obtenir un
résultat précis si le profil se trouve a une incidence a € [6°;10°]. Au dela de o = 10°,
les modeles SST et SST-TM prédisent des portance, trainée et moment sensiblement
différents. L’écart sur les Cp et Cyr & a = 13,5° est bien capté par le calcul SST-TM,
mais un écart apparait alors sur le Cr, alors que ce n’est pas le cas sur les mesures. Les
incidences étudiées peuvent donc se diviser en trois parties :

— « € [—4°;6,5°] : un écart existe entre les calculs SST et SST-TM qui correspond

a celui observé sur les mesures.
— «a € [6,5°10°] : les calculs SST et SST-TM conduisent aux mémes résultats.
— a € [10°13,5°] : les calculs SST et SST-TM conduisent a des écarts qui ne sont
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pas observés sur les mesures.

La suite de cette section 3.1.2.3 vise a apporter une explication au comportement

du profil dans chacune de ces plages en étudiant les coefficients de pression (Cp) et de
frottement (Cy) & o = 2°,8° et 11°.

Incidence 2° A a = 2°, le coefficient de portance prédit par le calcul SST est environ
20% plus faible que celui prédit par le calcul SST-TM, écart qui se retrouve aussi sur les
mesures entre profil rugueux et profil lisse. La figure 3.11(a) montre les distributions du
coefficient de pression et du coefficient de frottement issues des calculs SST et SST-TM.
Deux jeux de données expérimentales sont ajoutés pour le coefficient de pression. Le
premier jeu provient de 1’étude de Ducoin et al. (2009). Des capteurs de pression de type
piézo-résistifs sont disposés en plusieurs positions de la corde d’'un profil NACA 66312
et le profil effectue un mouvement de tangage forcé a différentes vitesses de rotation.
Les données exploitées sur la figure 3.11 proviennent des mesures effectuées a la vitesse
de rotation la plus faible, & = 6°/s, qui correspond & un mouvement quasi statique. Ces
données sont représentées par les points rouges sur le graphique du C,. Le deuxieme
jeu provient de 1’étude de Ducoin et al. (2012). Des profils de vitesse sont effectués par
vélocimétrie laser doppler (LDV) dans la couche limite d'un NACA 66312 & a = 2°.
Les mesures sont concentrées dans la région du bulbe de séparation laminaire : z/c €
[0,6;0,9]. On déduit le coefficient de pression de ces profils de vitesse par ’équation
(3.2). Ces données sont représentées par les triangles bleus sur le graphique 3.11(a).

2
Cp=1- <%"X‘3> (3.2)

Pour cette incidence, les distributions de C,, issues des calculs SST et SST-TM sont dis-
tinctes, ce qui explique la différence de portance entre les deux calculs. On releve un écart
AC;, = |Cp sst-™m — Cp ss1| quasi constant en fonction de la corde : ACy, iptrados = 0, 045
et AC extrados = 0,075. L’augmentation de portance en présence du bulbe de sépara-
tion laminaire est attribuée, d’apres Timmer (2008), a la présence du BSL d’intrados a
proximité du bord de fuite, ce qui a pour effet d’augmenter virtuellement la cambrure du
profil. Ce comportement est vérifié par les données présentées dans ce document puisque
le BSL d’intrados est situé tres pres du bord de fuite & o = 2° (Fig. 3.8). Le calcul SST-
TM est plus proche des mesures obtenues sur le profil lisse que le calcul SST. Les données
LDV confirment I'existence d’un plateau de pression au niveau du bulbe de séparation
laminaire de I'extrados (xz/c ~ 0,8), et celui ci est prédit au bon endroit par le calcul,
malgré un léger écart des niveaux de pression. Les résultats des capteurs de pression sont
tres proches du calcul SST-TM pour x/c > 0,6 et s’écartent un peu pour les abscisses
précédentes, tout en restant entre les courbes des calculs SST et SST-TM. Les données
expérimentales tendent donc a confirmer la pertinence du modele de transition pour ce
cas de calcul.

Les courbes de coefficient de frottement présentent de fortes disparités entre les
calculs SST et SST-TM. La différence de 1’état de couche limite est a 'origine de cet
écart. En effet, le calcul SST-TM prédit une couche limite laminaire (non décollée) sur
Pextrados jusqu’a x/c = 0,7 et sur U'intrados jusqu’a z/c = 0,9. En revanche, le calcul
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F1GURE 3.12 — Contours d’énergie cinétique turbulente et lignes de courant dans la
zone du bulbe de séparation laminaire (z/c = 0,83), @ = 2°, Re = 7,5 x 10°

SST prédit une couche limite turbulente sur tout le profil. Or la couche limite laminaire
génere beaucoup moins de frottement que la couche limite turbulente, ce qui explique
Pécart observé sur la figure 3.11(a). On remarque deux pics dans les valeurs négatives
sur la courbe de Cy du calcul SST-TM qui correspondent a la recirculation présente
dans les bulbes de séparation laminaire. On constate que les valeurs de C; augmentent
fortement apres le bulbe d’extrados ce qui correspond a la transition vers la turbulence
de la couche limite. Le BSL d’intrados est trop proche du bord de fuite (x/¢ = 0,98)
pour qu’on puisse y observer un tel phénomeéne. La figure 3.12 montre le champ d’énergie
cinétique turbulente autour du BSL, mis en évidence par des lignes de courant (calcul
SST-TM). On constate que 1’énergie cinétique turbulente augmente fortement au niveau
de la fermeture du bulbe, ce qui conduit a la transition de la couche limite.

Les profils de vitesses issus de Ducoin et al. (2012) sont maintenant comparés a des
profils de vitesses issus des calculs SST et SST-TM pour montrer de maniere locale
Iintérét du modele de transition. La figure 3.13 présente les profils de vitesse pour 5
positions proches du BSL. Les calculs SST-TM montrent un tres bon accord avec les
mesures avant et au niveau du bulbe. L’épaisseur du BSL est particulierement bien
représentée a x/c = 0,79. La correspondance calcul SST-TM / mesures se dégrade
dans la couche limite turbulente se développant en aval du BSL (z/c = 0,9) mais reste
meilleur que le calcul SST. Comme attendu, le calcul SST présente des profils de couche
limite tres différents des mesures et ne prend pas en compte le BSL. Ce bon accord entre
calcul SST-TM et données expérimentales est illustré par la figure 3.14 qui présente les
iso contours de vitesse dans la région du bulbe de séparation laminaire. On constate
que 'allure du bulbe, son épaisseur et sa longueur sont fidelement prédits par le calcul
SST-TM.
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FI1GURE 3.14 — Iso-contours de la vitesse adimensionnée dans la région du bulbe de
séparation laminaire obtenus par mesures LDV (a) et calcul SST-TM (b), o = 2°,
Re = 7,5 x 10°

Incidence 8° A o = 8°, les calculs SST et SST-TM prédisent des coefficients de
portance, trainée et moment similaires, ce qui est conforme aux mesures pour la portance
et le moment. La figure 3.11(b) montre que les C, des calculs SST et SST-TM sont
quasiment confondus et sont en tres bon accord avec les mesures des capteurs de pression.
On distingue un léger écart entre les deux courbes au bord d’attaque, coté extrados, ou
on observe un plateau de pression du au bulbe de séparation laminaire sur le calcul SST-
TM, qui n’apparait pas sur le calcul SST. Le plateau est cependant tres court puisque
le bulbe est lui-méme tres court (Fig. 3.8(a)).Les écarts de C,, sont faibles sur 'extrados
(AC, extrados = 7,5 X 1073) et l'intrados (ACy, intrados = 9,3 X 1073), soit environ 10
fois moins qu’a o = 2°. Les courbes de C; (Fig. 3.11(b)) sont confondues a l'extrados
puisqu’a cette incidence, le BSL est situé au bord d’attaque (Fig. 3.8(a)) et la transition
se produit a x/¢ = 0,016. La couche limite d’extrados est donc turbulente, comme pour
le calcul SST. A lintrados, la couche limite est intégralement laminaire pour le calcul
SST-TM alors qu’elle est turbulente pour le calcul SST. Le Cy prédit par le calcul SST-
TM a l'intrados est donc nettement inférieur a celui prédit par le calcul SST. A a = 8°,
la couche limite de I'intrados est intégralement laminaire (pas de séparation laminaire).
Il n’y a donc pas de bulbe qui dévie I’écoulement pres du bord de fuite. A I'extrados,
un bulbe court est présent au bord d’attaque et modifie tres peu I’écoulement. Ainsi,
on n’observe pas de variation significative des efforts appliqués au profil. On notera
simplement une différence de valeur des minimum de C, : Cp min(SST) = —5,53 et
Cp min(SST-TM) = -5, 16.

Incidence 11° A « = 11°, un écart significatif apparait entre les calculs SST et SST-
TM. Le calcul SST-TM prédit une portance plus faible, une trainée plus forte et un
moment plus faible que le calcul SST, ce qui n’est pas vérifié par les mesures (Fig. 3.9).
La figure 3.11(c) montre que les courbes de C, ne sont plus superposées. La courbe
correspondant au calcul SST-TM est a I'intérieur de la surface délimitée par celle cor-
respondant au calcul SST, d’ott une portance plus faible. Les écarts de C,, entre les
deux courbes sont quasi constants et du méme ordre qu'a o = 2° : ACy extrados =
0,081 et ACy intrados = 0,034. On constate une différence nette des minimum de Cj, :
Cp min(SST-TM) = —8,07 contre Cp, min(SST) = —10,26. Les mesures issues de 1'étude
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de Ducoin et al. (2009) correspondent tres bien au calcul SST-TM. A l'inverse du cas
a = 8°, les coefficients de frottement ne sont pas superposés a l'extrados. On repere
bien le BSL au bord d’attaque (valeurs négatives du Cy) qui provoque la transition de
la couche limite, responsable de la forte augmentation des valeurs de Cy. Cependant, le
calcul SST-TM conduit a des coefficients de frottement plus faibles que ceux du calcul
SST. Cela conduit notamment a un décollement turbulent légerement anticipé par le
calcul SST-TM (z/c = 0,775 contre z/c = 0,8 pour le calcul SST). Les distributions
de coefficient de frottement indiquent donc que la trainée visqueuse prédite par le cal-
cul SST-TM est plus faible que celle prédite par le calcul SST (Cp,(SST-TM) = 0,005
et Cpy(SST) = 0,008). La trainée prédite par le calcul SST-TM est ainsi supérieure a
celle prédite par le calcul SST a cause d’une trainée de pression nettement supérieure :
Cpp(SST-TM) = 0,036 et Cpp(SST) = 0,024, soit une augmentation de 50% avec le
modele de transition. On remarquera que le calcul SST prédit un petit bulbe de recir-
culation au bord d’attaque & a = 11°, mais sa taille est petite : 0,2% de la corde contre
1,4% de la corde pour le BSL prédit par le calcul SST-TM (Fig. 3.15).

[ - 00005 Ommoum ) 1_"

FIGURE 3.15 — Vecteurs vitesse et lignes de courant dans la zone du bulbe de
séparation laminaire pour le modele SST (bas) et le modele SST-TM (haut), o = 11°,
Re = 7,5 x 10°

Les calculs RANS 2D avec et sans modele de transition prédisent fidelement les
évolutions des coefficients de portance, trainée et moment de profils lisse et rugueux,
respectivement. On observe cependant un offset sur les coefficients de portance et de
trainée. Cet offset provient potentiellement des effets 3D inhérents aux conditions ex-
périmentales. Le profil testé a en effet un faible allongement (=85 = 1,28) et des
effets de bord peuvent affecter les mesures. La partie suivante (section 3.1.3) étudie donc

numériquement 'influence des effets 3D sur les efforts de portance et trainée.
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3.1.3 Calculs RANS 3D

On étudie dans cette partie les effets 3D dus aux interactions entre le profil et les
parois latérales de la veine d’essais. Pour cela on suppose que le profil est solidaire
des parois latérales, c’est-a-dire qu’on néglige 'entrefer (<0,5 mm) existant entre le
profil et les parois. Dans ces conditions, la couche limite se développant sur les parois
latérales rencontre un obstacle, le profil. Un tourbillon est créé en amont de I’obstacle, au
niveau du point de stagnation, puis est convecté par I’écoulement de part et d’autre de
I'obstacle, formant un tourbillon d’emplanture ou tourbillon en fer & cheval. On rencontre
ce phénomene dans des applications de type aile-fuselage sur les avions, kiosque-corps
sur les sous-marins ou encore en extrémité des pales de turbomachines. Ce phénomene
a fait 'objet de plusieurs études en terme d’échanges thermiques ou de perturbation
de I’écoulement aval, mais son impact sur les coefficients de portance et de trainée est
rarement étudié. C’est 'objet de cette partie.

L’article de Apsley et Leschziner (2001) compare 12 modeles de turbulence sur une
géométrie tirée des études de Devenport et Simpson (1990) et Fleming et al. (1993). La
géométrie consiste en un profil symétrique (nez semi-elliptique raccordé a une queue de
type NACA 0020) posé verticalement et sans incidence sur une plaque plane. Les diffé-
rents résultats sont comparés en termes de profils de vitesse dans la région du tourbillon
d’emplanture et de champ d’énergie cinétique turbulente. Le modele k —w SST présente
la meilleure prédiction du tourbillon d’emplanture parmi les modeles de turbulence a
deux équations. Seuls les modeles RSM (Reynolds Stress Model) ont une meilleure per-
formance. Les articles de Fu et al. (2007) et Zhihua et al. (2011) montrent que les modeles
DES (Detached Eddy Simulation) et DDES (Delayed Detached Eddy Simulation) amé-
liorent la prédiction du tourbillon d’emplanture mais a un cotit nettement supérieur. La
présente étude est effectuée avec un modele de turbulence k —w SST, couplé au modele
de transition 7 — Rey, afin de pouvoir comparer les résultats avec les calculs RANS 2D
effectués avec le méme modele (section 3.1.2) et de limiter le temps de calcul par rapport
aux approches DES.

3.1.3.1 Géométrie, maillage et conditions limites

Le domaine de calcul 3D représente la veine d’essais de 'IRENav sur une demi
envergure. Ses dimensions sont donc : L x 1 x h =1,5m x 0,096 m x 0,192 m. La face
verticale centrale est considérée comme un plan de symétrie (Fig. 3.16). Le maillage
3D est obtenu par extrusion d’un maillage 2D de 50000 mailles. Ce maillage 2D a été
nettement allégé par rapport au maillage utilisé dans les calculs RANS 2D (section 3.1.2)
afin d’obtenir un nombre de mailles raisonnable. Il adopte cependant la méme topologie
de maillage. Le profil est discrétisé par 290 nceuds avec une valeur maximale du y™
proche de 1. Les parois supérieure et inférieure sont maillées avec un y adapté aux lois
de parois (y;{loyen = 40). Le maillage 2D est extrudé sur 64 couches avec une progression
géométrique de 1,13 pour respecter les dimensions du domaine et le critere ;. ~ 1 sur
la paroi latérale. Le maillage final (Fig. 3.17) contient 3,3 x 10° mailles. Les conditions
limites sont les mémes que pour les calculs RANS 2D, a I'exception des parois latérales
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qui sont traitées comme un mur et un plan de symétrie (Fig. 3.16).

Les calculs sont menés avec le modele de turbulence k —w SST couplé au modele de
transition v — Rey pour les incidences a = 0°, « = 3° et a = 5°. L’incidence o« = 8° est
traitée seulement avec le modele du turbulence k —w SST puisque les calculs RANS 2D
ont montré que les modeles avec et sans transition menent aux mémes résultats. Cela
permet de diminuer le temps de calcul.
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FIGURE 3.17 — Maillage pour le calcul RANS 3D. Vue de la zone de bord d’attaque du
profil, au niveau de la jonction avec le mur latéral.

3.1.3.2 Vérification

L’étude de vérification se décompose en deux parties. D’abord, on vérifie la qualité
du maillage 2D servant de base a la création du maillage 3D en le comparant au maillage
M1 de la section 3.1.2. Ensuite, on compare trois maillages 3D de raffinements différents
aa=28.
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Sensibilité au maillage de base 2D : On étudie la qualité des résultats obtenus avec
le maillage 2D (appelé 2D 50k dans le tableau 3.7) utilisé pour la création du maillage
3D par extrusion sur plusieurs couches. Les résultats du calcul avec modele de transition
(SST-TM) & o = 5° et du calcul tout turbulent (SST) & o = 8° sont présentés dans
le tableau 3.7. On constate que les résultats de portance et trainée sont tres proches a
a = 5° (moins de 0,5% d’écart pour le Cr, et 1,2% pour le Cp). A a = 8°, I'écart est
aussi tres faible (écart de 0,1% pour le Cy, et 1,4% pour le Cp). Le maillage 2D de 50000
mailles est donc adapté. Il est extrudé selon 'axe z pour générer le maillage 3D.

Modele SST-TM SST
Maillage Nb. de mailles | Cr,(5°) Cp(5°) | CL(8) | Cp(8°)
Référence (M1) 160 x 103 0,926 0,0081 1,043 0,0216
2D 50k 50 x 107 0,929 | 0,0082 | 1,042 | 0,0213
(+0,3%) | (+1.2%) | (-01%) | (-1,4%)

TABLE 3.7 — Sensibilité au maillage 2D servant a I'extrusion, Re = 7,5 x 10°

Sensibilité au maillage : Trois maillages, dont les parametres sont présentés dans le
tableau 3.8, sont testés pour le calcul RANS 3D. Les coefficients de portance et trainée
ainsi que les coordonnées du cceur du tourbillon en fer a cheval au niveau du bord
d’attaque du profil (Fig. 3.18) sont comparés dans le tableau 3.9. On remarque que les
résultats des calculs effectués sur les maillages B et C sont tres proches. 11 y a moins
de 1% d’écart sur les Cy, et Cp ainsi que sur la coordonnée x du coeur du tourbillon
d’emplanture. Un écart 1légerement plus important est visible sur la coordonnée y du
ceeur du tourbillon (1,4%). Les écarts entre les maillages A et C sont plus importants et
dépassent 2% pour les quatre criteres observés. On remarque que les valeurs de y* sont
proches de 1 sur le profil et sur la paroi latérale du maillage C (tableau 3.8), ce qui est
en accord avec les préconisations de article de Levchenya et al. (2010). Le maillage C
est donc adopté pour les calculs RANS 3D.

Maillage | nb de mailles | yjere 500 | ratio | Nb. de y;rrloy / max y:;loy / masx
(x10%) mur couches mur profil
A 2,37 1074 1,1 48 228 /64,4 | 1,7 /3,3
B 2,76 9,1x107% ] 1,139 56 2,0 /85 1,7/ 3,7
C 3,16 4,5 %1076 [ 1,132 64 1,0 / 4,6 1,0 /3,5
TABLE 3.8 — Parametres des maillages 3D

Maillage CL CD XHV (In) YHV (m)
C 0,988 0,0290 -0,0408 8,62 x 10~%
B 0,991 (+0,4%) | 0,0292 (+0,7%) | -0,0411 (-0,6%) | 8,50 x 10~* (-1,4%)
A 1,008 (+2,0%) | 0,0300 (+3,4%) | -0,0417 (-2,1%) | 7,68 x 10~* (-10,9%)

TABLE 3.9 — Résultats de I’étude de sensibilité au maillage pour les calculs RANS 3D,

a=8,Re=7,5x10°
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coeur du
tourbillon

FI1GURE 3.18 — Iso-surface du critére Q, vecteurs vitesse dans le plan y = 0,001 m et
pression sur le mur de la veine, o = 3°, Re = 7,5 x 10°

3.1.3.3 Résultats des calculs RANS 3D

Structure de I’écoulement : La structure de I’écoulement en présence du tourbillon
d’emplanture est décrite pour 'incidence o = 3°. La figure 3.18 est une vue agrandie
du bord d’attaque du profil au niveau de la jonction avec le mur latéral. Les vecteurs
vitesse sont présentés dans le plan (X,Z) dans la région du tourbillon d’emplanture et
celui-ci est matérialisé par une iso-surface du critere Q (Q = S? — Q2). On distingue
ainsi la structure tourbillonnaire, de faible diametre, qui se développe au niveau de la
jonction entre le bord d’attaque et la paroi latérale. Le tourbillon est convecté vers ’aval
a l'intrados et a 'extrados, formant le « fer a cheval ». La figure 3.19 montre 'influence
des effets 3D sur la répartition de la contrainte de frottement a la paroi (7,) projetée
selon I'axe X. L’échelle de couleur est restreinte a la plage 7px € [0; 1] afin de mettre en
évidence les zones de recirculation. Les zones bleues (7,x < 0) correspondent ainsi au
bulbe de séparation laminaire ou a la couche limite turbulente décollée. Les calculs 3D
(figures 3.19(c) et (d)) sont comparés aux calculs 2D (figures 3.19(a) et (b)). Le bulbe de
séparation laminaire de I'extrados est fortement affecté par le tourbillon d’emplanture :
sa structure est déstabilisée sur pres de deux tiers de I'envergure du domaine de calcul.
Le premier tiers est tres fortement perturbé avec certaines zones ou il n’y a pas de
bulbe. Une zone importante de recirculation est présente contre la paroi latérale au bord
de fuite. Cette zone est mise en évidence par les lignes de courant sur la figure 3.20.
L’intrados est moins affecté que I'extrados par le tourbillon d’emplanture, qui supprime
tout de méme le bulbe de séparation laminaire sur 15% de l'envergure, coté mur. La
distribution du coefficient de pression est tracée sur la figure 3.21 pour quatre sections
du profil réparties suivant I’envergure et pour le calcul 2D SST-TM correspondant. Une
forte disparité est observée entre les cinq courbes ce qui traduit 'influence des effets 3D
sur la répartition de pression. Les deux courbes les plus proches de la paroi latérale
(z/b =0,005 et z/b = 0,078) ont un creux marqué pres du bord de fuite coté extrados.
Ce creux correspond a la structure tourbillonnaire mise en évidence sur la figure 3.20.
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FIGURE 3.19 — Contrainte de frottement a la paroi (7,) projetée suivant I’axe X issue
des calculs 2D ((a) : extrados, (b) : intrados) et des calculs 3D ((c) : extrados, (d) :
intrados), o = 3°, Re = 7,5 x 10°

FIGURE 3.20 — Visualisation du tourbillon se développant & la jonction du profil et du
mur latéral, au bord de fuite, @ = 3°, Re = 7,5 x 10°

Les deux autres courbes (z/b = 0,156 et z/b = 0,5 = mi-veine) sont similaires malgré un
léger écart sur la prédiction des plateaux de pression, et donc des bulbes de séparation
laminaire. La courbe issue du calcul 2D est en assez bon accord, sur 'extrados, avec les
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courbes des deux sections les plus éloignées du mur. En revanche, a I'intrados, un écart
existe entre la courbe du calcul 2D et toutes les courbes du calcul 3D. Cet écart est
probablement diu a une différence de prédiction du BSL présent sur I'intrados entre les
calculs 2D et 3D.

1 z/b = 0.005 «=eeerees z/b=0.078 ||
- == 2/b=0.156 === z/b=0.500
—— RANS 2D

x/c

F1GURE 3.21 — Coefficient de pression pour différentes sections selon ’envergure,
a=3"Re=7,5x10°

La structure de 1’écoulement est donc fortement tridimensionnelle en présence du
tourbillon d’emplanture, ce qui influe sur la répartition de pression et sur la contrainte
de frottement a la paroi.

Répartition des efforts suivant ’envergure : Les figures 3.19 et 3.21 montrent
que la contribution de chaque section de I’hydrofoil & la portance et a la tralnée est
différente suivant I'envergure. L’effort résultant n’est ainsi pas égal a celui qu’on obtient
avec un calcul 2D. La figure 3.22 montre la portance et la trainée de plusieurs sections
de ’hydrofoil réparties suivant I'envergure. Pour les 3 incidences, la proximité du mur
a pour effet de diminuer la portance et d’augmenter la trainée. La portance croit ainsi
progressivement du mur jusqu’a une valeur asymptotique au niveau du plan de symétrie.
L’écart entre les valeurs maximale et minimale est du méme ordre de grandeur pour les
trois incidences : ACp, ~ 0, 1. La valeur asymptotique peut étre inférieure (Fig. 3.22(a)),
égale (Fig. 3.22(b)) ou supérieure (Fig. 3.22(c)) a la valeur moyenne expérimentale, mais
elle est toujours inférieure aux résultats des calculs 2D. L’évolution de la trainée suivant
Ienvergure est différente de celle de la portance. La trainée commence par augmenter en
s’éloignant du mur avant de diminuer vers une valeur asymptotique au niveau du plan
de symétrie. Cette valeur asymptotique est toujours comprise entre la mesure et le calcul
2D. La section correspondant a la trainée maximale se trouve pres de la paroi latérale et
se décale avec l'incidence du profil : celle-ci se trouve & z/b = 0,075 a a« = 3°, z/b =10, 1
aa=>5etz/b=0,125a o = 8. Cela semble indiquer que le tourbillon d’emplanture
est plus étendu aux fortes incidences.
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Efforts mesurés : Les écarts observés entre les calculs 2D et 3D sur la figure 3.22
conduisent a des écarts de prédiction de la portance, de la trainée et du moment. La
figure 3.23 synthétise les résultats des expériences et des calculs 2D et 3D. Les calculs 3D
apportent une nette amélioration des coefficients de portance et de trainée par rapport
aux calculs 2D. Le tourbillon d’emplanture a pour effet de réduire la portance : de -5%
a a = 8 jusqu’a -25% a a = 0°. La trainée est augmentée de 33% & o = 8° jusqu’a
étre plus que doublée & a = 5° (+129%). La figure 3.24 montre que l'augmentation
de trainée observée dans les calculs 3D par rapport aux calculs 2D est principalement
due a I'augmentation de la composante de pression, qui contient la trainée induite. En
revanche, les valeurs du coefficient de moment sont décalées par rapport aux mesures.

1072 1072
3 3
- CD'U - CD’U
—Cp, — Cp,
2 I 2 L
a a
Q Q
1 1
0 3 5 8 0 3 5 8
() a(’)

(a) (b)

F1GURE 3.24 — Composantes visqueuses et de pression du coefficient de trainée pour les
calculs 3D (a) et 2D (b), Re = 7,5 x 10°

Les calculs RANS 3D permettent de représenter I’écoulement tridimensionnel pré-
sent dans la veine d’essais et ainsi de se rapprocher des mesures. Ces calculs permettent
notamment d’identifier et de quantifier les effets du tourbillon d’emplanture sur les ef-
forts, qui se traduisent par une baisse de la portance et une augmentation importante
de la trainée de I’hydrofoil. Il faut cependant noter que la simulation d’un tel phéno-
mene physique est compliquée de par son instationnarité et la forte anisotropie de la
turbulence dans le tourbillon. Le modele de turbulence utilisé (k —w SST) a été choisi
car c’est I'un des plus performants parmi les modele de turbulence a deux équations,
d’apres I’étude de Apsley et Leschziner (2001). D’autres modeles (RSM, DES, LES)
permettraient d’avoir une meilleure résolution du tourbillon et plus de précision sur les
résultats avec, cependant, un cout de calcul nettement plus élevé.
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3.1.4 Calcul LES 2,5D

Les calculs RANS 3D de la section 3.1.3 ont permis d’améliorer la précision de la
modélisation des essais en prenant en compte les effets 3D. On cherche maintenant a
confirmer les résultats obtenus par les calculs RANS 2D avec modele de transition en
utilisant la simulation des grandes échelles (LES). Le modele WALE (Wall-Adapted
Local Eddy-viscosity, Nicoud et Ducros (1999)), connu pour sa capacité a reproduire la
transition laminaire - turbulent est adopté. On effectue le calcul LES a o = 2° puisque
c’est une incidence a laquelle la transition laminaire - turbulent a un effet important sur
les performances du profil NACA 66312 (Fig. 3.23). De plus, on dispose de nombreuses
données expérimentales a cette incidence : efforts, coefficients de pression en plusieurs
positions de la corde et profils de vitesse LDV dans la zone du bulbe de séparation
laminaire. On s’intéresse uniquement a cette incidence du fait du cout du calcul.

3.1.4.1 Géométrie, maillage et conditions limites

Le domaine de calcul est un domaine 2,5D, c’est a dire que le profil est extrudé sur 2
cm d’envergure (13% de la corde) en imposant des conditions de symétrie sur les parois
latérales. Cela permet d’avoir des conditions de calcul 2D (envergure infinie) tout en
donnant la possibilité aux structures 3D de la turbulence de se développer, ce qui est
essentiel pour le calcul LES. Le maillage 2D servant pour 'extrusion est le maillage M1
de la section 3.1.2 avec une incidence v = 2°. L’extrusion est effectuée sur 20 couches
d’épaisseur Az = 1 mm. Le pas Az est choisi de maniere a ce qu’il soit du méme ordre
de grandeur que la valeur maximale du pas Az (Fig. 3.25) afin d’avoir une cohérence
entre la taille des mailles et 1’échelle de filtrage. On a alors : z;goyen =173, :c;;loyen =69 et

= 0, 14. Les valeurs de xf{wyen et yf{loyen sont en accord avec les préconisations de
Jiménez et Moin (1991). Le 25, est en revanche un peu élevé (> 100) ce qui permet
cependant d’avoir une envergure suffisante tout en conservant un nombre de mailles
raisonnable. Le maillage final contient 3,2 x 10° mailles. Le niveau de raffinement du
maillage apparait comme étant intermédiaire par rapport a d’autres études LES de la
littérature traitant de la transition laminaire - turbulent sur profil portant. Yuan et al.
(2006) utilisent seulement 4 mailles en envergure, tout en ayant conscience de I'impact
négatif sur le développement 3D de la turbulence. Collado Morata et al. (2012) utilisent
un maillage tres fin (27 ~ 150, y© ~ 1 et 27 ~ 25 avec 200 mailles en envergure) qui
conduit, a Reynolds similaire, a un maillage inexploitable dans le cadre de notre étude
en raison de la limitation de la puissance de calcul disponible.

+
ymoyen

Une vitesse de 5 m.s™! est imposée sur la frontiere amont, sans turbulence. Une
condition de sortie avec une pression statique a 0 Pa est imposée sur la frontiére aval.
Les quatre parois latérales sont considérées comme des symétries et une condition d’adhé-
rence a la paroi est sélectionnée pour le profil.

Le pas de temps dt = 107° s est adopté, ce qui conduit & un nombre CFL moyen
égal a 0,15, avec une valeur maximale égale a 4. Cela permet aux résidus d’atteindre la
valeur cible 107° en 2 & 3 itérations par pas de temps.
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FIGURE 3.25 — Maillage du profil pour le calcul LES. Vue du bord d’attaque (gauche)
et du bord de fuite (droite), a = 2°

Le maillage et le pas de temps sont établis a partir de recommandations trouvées
dans la littérature et ne font pas 'objet d’'une étude de sensibilité du fait du cout de
calcul tres élevé. Le calcul, parallélisé sur les quatre coeurs d'un processeur Intel® Xeon
E5205 (1,86 GHz), a en effet duré 2,5 mois pour simuler 0,15 s de temps physique.

3.1.4.2 Résultats

Le calcul LES effectué simule 0,15 s de temps physique, ce qui correspond & 5 fois le
temps de parcours d’une particule fluide du bord d’attaque au bord de fuite de I’hydrofoil.
I aurait fallu idéalement doubler voire quadrupler le temps simulé afin d’obtenir des
moyennes propres (indépendantes du nombre d’échantillons) mais la puissance de calcul
disponible ne I’a pas permis. Le résultat obtenu permet toutefois une bonne comparaison
avec les calculs RANS 2D de la section 3.1.2.

Structure de I’écoulement : La figure 3.26 représente une vue instantanée des iso-
contours du critere Q au voisinage du bord de fuite, colorés par la vorticité suivant 'axe Z
pour les calculs LES et RANS SST-TM (2,5 D). Les calculs présentés sur cette figure ont
été effectués sur le méme maillage, décrit dans la section 3.1.4.1. Le calcul LES montre
la déstabilisation de la couche limite en amont de la séparation laminaire, la génération
de vortex quasi-2D (BSL) puis la production de structures turbulentes. Le calcul RANS
SST-TM ne montre que les structures tourbillonnaires parfaitement 2D des bulbes de
séparation laminaire. C’est ce qu’on devrait retrouver en moyennant les résultats du
calcul LES. Les iso-contours du critere Q sont colorés par la vorticité suivant ’axe Z
sur une plage de valeurs limitée (w, € [~10 s71;10 s71]), ce qui permet de voir que les
structures tourbillonnaires tournent majoritairement dans le sens horaire sur I'extrados
(w, < 0, en bleu), et antihoraire sur l'intrados (w, > 0, en rouge). Ce comportement est
logiquement vérifié par les deux calculs.

Les lignes de courant dans la couche limite & l'extrados sont représentées sur la fi-
gure 3.27 pour le calcul LES. On voit clairement que les lignes de courant sont alignées
proprement sur une majeure partie de 'extrados puis cet alignement est fortement dé-
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stabilisé peu avant le bord de fuite, avec une augmentation de la vorticité suivant ’axe
7. Cette déstabilisation correspond a la transition vers la turbulence de la couche limite.
On distingue ainsi nettement la couche limite laminaire et la couche limite turbulente.

bl k) [s*1] 'ﬁ (1 1‘75 3 N}

o E o ° )

bl ks [s™1] 'ﬁ P:S i D

o E S ° )

RANS SST-TM
f..

FIGURE 3.26 — Iso contours du critere Q (Q = 5 x 10%) colorés par la vorticité suivant
l'axe Z, a = 2°, Re = 7,5 x 10°
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FIGURE 3.27 — Lignes de courant sur 'extrados du profil colorées par la vorticité
suivant 'axe Z, o = 2°, Re = 7,5 x 10°

Coefficients de pression et de frottement : Les coefficients de pression et de
frottement sont extraits sur le plan central du domaine de calcul (z = 0,01 m) et sont
moyennés sur 100 valeurs dans la plage ¢ € [0,05s;0, 15s], avec un pas d’extraction de
0,001 s. Le coefficient de pression prédit par le calcul LES (Fig. 3.28(a)) correspond
trés bien a celui prédit par le calcul 2D SST-TM sur Iintrados. Le plateau de pression
présent au bord de fuite est prédit au méme endroit par les deux calculs, avec le méme
niveau de pression. Sur I'extrados, les deux calculs ménent a des résultats trés proches
jusqu’a x/c = 0, 78. Le plateau de pression prédit par le calcul LES est moins marqué et
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arrive plus tot que celui du calcul SST-TM. Un écart apparait donc entre les deux calculs
de x/c = 0,78 jusqu’au bord de fuite. Les coefficients de pression prédits par le calcul
LES sont tres proches de ceux du calcul SST-TM et présentent un écart important avec
ceux du calcul SST. Le calcul LES confirme ainsi la pertinence de la modélisation RANS
avec modele de transition. On remarque des oscillations sur la courbe du calcul LES au
niveau du bord d’attaque de 'extrados et de I'intrados. Ces oscillations sont constantes
dans le temps et sont probablement dues a un effet de maillage.

Le coefficient de frottement prédit par le calcul LES présente de grandes similarités
avec celui prédit par le calcul 2D SST-TM (Fig. 3.28(b)). Les niveaux de frottement
sur 'intrados sont identiques et les prédictions du bulbe de séparation laminaire des
deux calculs sont trés proches. On remarque simplement un décalage minime du pic de
frottement dans le bulbe. Sur I'extrados, les deux calculs prédisent les mémes valeurs de
coefficient de frottement dans la couche limite laminaire. Une différence est cependant
visible au niveau du BSL. Le calcul LES prédit en effet un bulbe beaucoup plus court et
moins intense que le calcul SST-TM. La fermeture du bulbe arrive plus tot avec le calcul
LES qu’avec le calcul SST-TM, ce qui explique le décalage des plateaux de pression sur
la figure 3.28(a). On remarque aussi que la couche limite turbulente issue de la transition
génere des niveaux de frottement nettement plus faibles pour le calcul LES que pour le
calcul SST-TM. Cela est probablement di a une génération de turbulence moins intense
dans le bulbe du calcul LES que dans le bulbe du calcul SST-TM. Malgré quelques
différences dans la zone de transition laminaire-turbulent de I'extrados, les coefficients
de frottement prédits par le calcul LES sont tres proches de ceux du calcul SST-TM et
présentent un écart important avec ceux du calcul SST. De la méme maniere que pour
le coefficient de pression, le calcul LES confirme ainsi la pertinence de la modélisation
RANS avec modele de transition.
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F1GURE 3.28 — Coefficients de pression (a) et de frottement (b) pour les calculs 2D
SST, 2D SST-TM et 2,5D LES, a = 2°, Re = 7,5 x 10°

Coefficients de portance et de trainée : Les coefficients de portance et de trainée
issus du calcul LES oscillent en fonction du temps. La figure 3.29 montre 1’évolution
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F1GURE 3.29 — Evolution des coefficients de portance et de trainée du calcul LES,
t €[0,05s;0,15s], @ = 2°, Re = 7,5 x 10°

de ces coefficients pour t € [0,05s;0, 15s]. Les résultats obtenus avant ¢ = 0,05 s ne
sont pas présentés car ils sont inexploitables. Le calcul LES est en effet initialisé par un
calcul RANS SST-TM. Les structures turbulentes doivent donc se mettre en place au
début du calcul LES : les structures tourbillonnaires sont d’abord parfaitement 2D puis
commencent a devenir 3D apres 0,03 s de simulation (temps de parcours d’une particule
fluide du bord d’attaque au bord de fuite). Les résultats commencent & se stabiliser a
partir de ¢ = 0,05 s mais la figure 3.29 indique qu’il faut attendre t = 0,10s pour que
le niveau moyen du coefficient de portance se stabilise. Les coefficients de portance et
de trainée présentés dans le tableau 3.10 sont donc moyennés sur 5000 pas de temps
(t € [0,10s;0,15s]). Les 0,05 secondes exploitables représentent une durée trop courte
pour effectuer une analyse spectrale propre mais les pics présents sur le coefficient de
portance correspondent a une fréquence de 'ordre de 400 Hz, qui est comparable aux
fréquences issues des mesures (Fig. 3.3(a)).

Les valeurs moyennes des coefficients de portance, trainée et moment présentées
dans le tableau 3.10 montrent un écart non négligeable entre les calculs LES et SST-
TM, qui est cependant beaucoup plus faible que celui entre les calculs LES et SST. Il
serait intéressant de réaliser les moyennes des résultats du calcul LES sur une durée plus
longue pour avoir un résultat plus sur. Toutefois, le calcul LES montre la pertinence du
calcul RANS avec modele de transition par rapport au modele classique tout turbulent
pour la prédiction des efforts dans cette configuration d’écoulement.

Le calcul LES effectué apporte une modélisation plus fine de 1’écoulement et ses
résultats sont proches du calcul RANS SST-TM tant en terme d’efforts que de coefficients
de pression et de frottement. 11 conforte donc les résultats obtenus avec les calculs RANS
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Calcul CL Cp Cum
LES 0,532 0,0079 0,0739
SST-TM | 0,510 (-4,2%) | 0.0068 (-13,5%) | 0.0652 (-11,7%)
SST | 0.400 (-24,3%) | 0.0142 (+79,8%) | 0.0440 (-40,4%)

TABLE 3.10 — Coefficients de portance, trainée et moment pour les calculs LES, 2D
SST-TM et 2D SST, o = 2°, Re = 7,5 x 10°

SST-TM dans la section 3.1.2. On note tout de méme que les taux de turbulence relevés
en amont du profil sont différents entre les approches SST-TM et LES (respectivement
FSTI = 0,5% et FSTI = 0%). Ces taux conduisent néanmoins & une méme physique
d’écoulement puisqu’ils sont suffisamment faibles pour ne pas déclencher la transition
par bypass. La transition s’effectue donc par le mécanisme de séparation laminaire,
comme observé expérimentalement, qui est provoqué par le gradient de pression adverse
rencontré dans la zone du bord de fuite. La section 3.1 a ainsi permis de montrer que
la modélisation RANS SST-TM est pertinente pour prédire les efforts et la physique de
I’écoulement sur un profil NACA 66312 statique.

3.2 Profil en mouvement de tangage forcé

L’écoulement transitionnel a été étudié numériquement et expérimentalement sur un
profil statique dans la section 3.1, ce qui a permis d’évaluer finement les capacités du
modele RANS SST-TM. Cependant, I’application de ce travail concerne une hydrolienne
a axe transverse dont les pales voient une vitesse relative qui varie en incidence au cours
de la rotation. Cette section 3.2 étudie donc les performances des modeles SST et SST-
TM pour le cas du profil NACA 66312 en mouvement de tangage forcé. Les effets de
la transition laminaire - turbulent par bulbe de séparation laminaire sont étudiés en
comparant les résultats numériques (2D) et les résultats expérimentaux obtenus dans le
tunnel hydrodynamique de 'TRENav. Dans un premier temps, on compare les coefficients
de pression extraits en deux abscisses du profil pour un régime transitoire, basé sur les
données expérimentales de Ducoin et al. (2009). Les coefficients de portance, trainée et
moment sont ensuite étudiés avec une variation sinusoidale de I'incidence.

3.2.1 Géométrie, maillage et conditions limites

Le domaine de calcul est le méme que celui des calculs effectués sur le profil statique
(section 3.1.2, Fig. 3.4). Le maillage utilisé dans cette partie est le maillage M2 défini &
la section 3.1.2 (Tab. 3.1). Ce maillage produit des résultats tres proches du maillage le
plus fin, M1, et contient moins de cellules (10° pour M2 contre 1,6 x 10° pour M1). Cela
permet de réduire la durée, déja importante, des calculs instationnaires avec déformation
de maillage.
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Les conditions limites sont les mémes que celles définies pour le calcul sur le profil
statique a la section 3.1.2.1, a I'exception du profil dont le mouvement de tangage est
imposé. Le tangage s’effectue relativement a I’axe passant par le quart de corde du profil
(x/c = 0,25) et les lois d’incidence sont les mémes que les lois expérimentales définies
dans le protocole expérimental.

3.2.2 Vérification

Une étude de vérification est menée afin d’assurer I'indépendance de la solution au
pas de temps. Quatre pas de temps sont ainsi testés sur le cas du régime transitoire le
plus lent (¢ =6°/s) :dt =5x 10745, dt =102 s, dt =2x 103 set dt =4 x 1073 s,
Les coefficients de portance et trainée issus de chaque calcul sont présentés sur la figure
3.30 pour la phase ascendante (incidence croissante de & = 0° & a = 15°). Les différences
de Cp, et de Cp entre les quatre pas de temps sont minimes pour a € [0°;11°], c’est
a dire avant le décrochage du profil. Pour o € [11°;15°] les résultats des pas de temps
dt =5 x 107% s et dt = 1073 s sont tres proches alors que des écarts apparaissent aussi
bien sur le Cy, que sur le Cp pour les pas de temps dt =2x 1073 set dt =4 x 1073 s. La
figure 3.31 présente les écarts, exprimés en pourcentage, des coefficients de portance issus
des calculs effectués avec les pas de temps dt = 1072 s, dt =2x 10 3 set dt =4x 1073 s
par rapport au pas de temps de référence dt = 5 x 107% s. Le pas de temps dt = 1073 s
conduit & moins de 0,25% de différence avec le pas de temps de référence pour a € [0°,9°],
a l’exception d’un pic a 0,5% au niveau du plateau de portance (o = 6°). Les deux autres
pas de temps conduisent & de moins bons résultats, bien que restant en dessous de 2%
d’écart. Le pas de temps dt = 1073 s est donc choisi pour les calculs instationnaires &
& = 6°/s puisqu’il est le pas de temps le plus élevé ne présentant pas ou peu d’écart
avec le pas de temps de référence sur toute la plage a € [0°;15°]. La deuxieéme vitesse
de rotation pour Iétude des coefficients de pression (& = 63°/s) utilise le pas de temps
dt =9,2 x 107? s, d’apres I’étude de sensibilité au pas de temps menée dans la these de
Ducoin (2008).

Les autres études de sensibilité effectuées sur le profil statique concernant le maillage,
les niveaux des résidus, l'influence des conditions limites sur les parois supérieure et
inférieure (section 3.1.2) sont considérées valables dans cette partie. Cela justifie 'emploi
du maillage M2 et d’un niveau de convergence des résidus de 107> pour les calculs sur
le profil oscillant.

3.2.3 Mouvement transitoire aller-retour

Le premier mouvement de tangage étudié est un mouvement transitoire constitué
d’un aller-retour simple entre o = 0° et o = 15°. La vitesse de rotation du profil est
constante en dehors des phases d’accélération et de décélération, tel que décrit dans
I’étude de Ducoin (2008) et rappelé dans le protocole expérimental (chapitre 2). Deux
vitesses de rotation sont étudiées ici : une vitesse lente considérée comme quasi statique
(& = 6°/s) et une vitesse rapide qui conduit & un décrochage dynamique (& = 63°/s).
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FIGURE 3.30 — Coefficients de portance (a) et trainée (b) obtenus avec 4 pas de temps
différents, & = 6°/s, Re = 7,5 x 10°
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FIcUre 3.31 — Ecarts des pas de temps dt = 0,001 s, dt = 0,002 s et dt = 0,004 s par
rapport au pas de temps de référence dt = 0,0005 s, & = 6°/s, Re = 7,5 x 10°

La figure 3.32 compare les résultats numériques et expérimentaux des coefficients
de pression extraits en deux positions de 'extrados : x/c = 0,3 et x/c = 0,8. Les
résultats expérimentaux sont tirés des travaux de these de Ducoin (2008). La figure
3.32(a) présente 'évolution du coefficient de pression a & = 6°/s. Ce cas quasi statique
est proche des résultats obtenus sur le profil statique dans la section 3.1. On observe une
augmentation nette de la fluctuation du C, & o = 6° pour le capteur situé en x/c = 0, 3.
Ces fluctuations sont dues au caractere turbulent de la couche limite, ce qui indique que
la transition se déplace vers le bord d’attaque a o = 6°, en accord avec ’étude sur le
profil statique. D’autre part, le capteur placé en x/c = 0,8 présente des le départ un
niveau de fluctuations non négligeable qui augmente jusqu’a atteindre un maximum a
a = 2,5°. Cette incidence correspond, d’apres la figure 3.8(a) obtenue avec le profil fixe,
a la fermeture du bulbe de séparation laminaire en x/c = 0,8 et donc au rattachement
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FIGURE 3.32 — Coefficients de pression en x/c = 0,3 et x/c = 0,8, pour les vitesses de
rotation & = 6°/s (a) et & = 63°/s (b), Re = 7,5 x 10°

turbulent de la couche limite au niveau du capteur. Le changement de pente observé
a a = 6° correspond au déplacement rapide de la transition vers le bord d’attaque,
conformément & l’observation faite sur le capteur placé en x/c = 0,3. On observe des
fluctuations de C,, de forte amplitude quelque soit I’emplacement du capteur a partir
de a = 13°. Ces fluctuations correspondent a des lachers tourbillonnaires se développant
sur le profil décroché, ce qui est aussi en accord avec ’étude sur le profil statique. Enfin,
la symétrie entre les phases ascendante et descendante du profil est bonne & & = 6°/s.

Le calcul SST-TM présente une tres bonne correspondance avec les mesures du cas
quasi statique. Le changement de pente a v = 6° ainsi que les lachers tourbillonnaires
(v € [13°15°]) sont représentés par le calcul SST-TM alors que le calcul SST ne prédit
aucun de ces deux phénomenes. Les fluctuations de pression dues a la turbulence de la
couche limite ne sont évidemment pas représentées par le calcul SST-TM qui reste un
modele RANS. On remarque que le décrochage est anticipé d’environ 1° en incidence
par le calcul SST-TM. Les amplitudes de C,, dans la zone décrochée sont bonnes pour le
capteur placé en x/c = 0, 3, mais sont surestimées par le calcul SST-TM pour le capteur
placé en x/c =0, 8.
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La figure 3.32(b) présente I’évolution du coefficient de pression & & = 63°/s. La vitesse
de rotation est beaucoup plus élevée que celle du cas précédent, ce qui modifie nettement
le résultat. On observe une augmentation nette de la fluctuation du C, & o = 7° pour
le capteur situé en x/c = 0,3, c’est-a-dire 1° plus tard qu’a & = 6°/s. En x/c = 0,8,
les fluctuations de C, ont une amplitude maximale a o = 5°, soit 2,5° plus tard que
dans le cas quasi statique. L’augmentation de la vitesse de rotation a donc pour effet de
retarder le déplacement de la transition vers le bord d’attaque. Les fluctuations associées
aux lachers tourbillonnaires apparaissent légerement plus tard dans ce cas : a = 13,5°
pour le capteur situé en x/c = 0,3 et & = 15° pour le capteur situé en x/c = 0,8. Il y
a une dissymétrie marquée entre la phase montante et la phase descendante du profil.
Cette hystérésis est principalement due au caractere dynamique du décrochage.

Le calcul SST-TM présente une bonne correspondance avec les mesures du cas
& = 63°/s. La correspondance est trés bonne sur la plage o € [0°;12,5°] pour les deux
capteurs, mais le décrochage est moins bien capté. Le minimum de Cp, du calcul SST-
TM et des mesures est prédit a la méme incidence (o = 15°) pour le capteur situé en
x/c = 0,3 mais la recompression prédite par le calcul pendant la phase de descente est
anticipée par rapport aux mesures. En x/c = 0, 8, le calcul SST-TM surestime nettement
la baisse de C, intervenant pendant le décrochage du profil. Le calcul SST-TM permet
cependant de capter le décrochage alors que le calcul SST ne voit qu’une petite hystérésis
due a la vitesse de rotation élevée du profil.

La figure 3.33 présente le champ de vorticité suivant l'axe z (w,) et les lignes de
courant autour du profil pour les calculs SST-TM et SST & & = 63°/s. Cinq incidences
sont représentées : deux dans la phase ascendante (o = 10° Up et a = 15° Up) et trois
dans la phase descendante (o = 13° Down, o = 10° Down et o = 5° Down). Le calcul
SST-TM montre un écoulement typique du décrochage dynamique tel que décrit dans
létude de Wang et al. (2010). Un tourbillon de bord d’attaque se développe et s’agrandit
jusqu’a occuper la majeure partie de l'extrados (o = 15° Up). Ce tourbillon est ensuite
laché dans le sillage et un autre tourbillon, contra rotatif, est créé au bord de fuite
(v = 13° Down) avant d’étre laché a son tour. L’écoulement retrouve une couche limite
intégralement attachée a a = 5°. Le calcul SST ne montre pas le méme développement
tourbillonnaire puisque seule une petite zone proche du bord de fuite donne lieu a une
recirculation aux incidences élevées.

Le tourbillon de bord d’attaque résulte de 'expansion du bulbe de séparation lami-
naire a haute incidence et la modélisation de la transition laminaire turbulent est donc
essentielle pour bien prendre en compte ce type de décrochage dynamique. Wang et al.
(2012) comparent les modeles k —e RNG et k —w SST avec modele de transition v — Reg
aux résultats expérimentaux de Lee et Gerontakos (2004) concernant le décrochage dyna-
mique. Les résultats de leur étude montrent que le modele k —e RNG, tout turbulent, ne
produit pas de tourbillon de bord d’attaque. Le décrochage du profil est alors causé par la
croissance de la zone de recirculation du bord de fuite. Le modele k —w SST avec modele
de transition prédit correctement la portance et la trainée sur toute la partie ascendante
de 'incidence du profil grace a une bonne prédiction du tourbillon de bord d’attaque.
La modélisation de la transition permet en effet au calcul de prédire le développement
d’un bulbe de séparation laminaire qui, avec I'augmentation de l'incidence, se déplace
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(a)

F1cure 3.33 — Lignes de courant superposées au champ de vorticité suivant ’axe z
(w,) pour les calculs SST-TM (a), et SST (b), & = 63°/s, Re = 7,5 x 10°
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FIGURE 3.34 — Coefficients de pression (a) et de frottement (b) pour les calculs
SST-TM , et SST , & = 63°/s, Re = 7,5 x 10°
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au bord d’attaque et grossit jusqu’a devenir le tourbillon de bord d’attaque. On observe
exactement le méme comportement dans les calculs SST et SST-TM présentés sur les
figures 3.32 et 3.33 si ce n’est que le calcul SST ne conduit pas a un décrochage puisque
I'incidence maximale (o = 15°) n’est pas suffisante. Les études de Geissler et al. (2005),
Geissler et Haselmeyer (2006) et Gharali et Johnson (2012) montrent aussi I'importance
du mécanisme de transition par bulbe de séparation laminaire, et de sa modélisation,
dans le phénomeéne de décrochage dynamique. Les modeles de transition sont différents
mais permettent aussi de capter la dynamique tourbillonnaire due au bulbe de sépara-
tion laminaire. Geissler et al. (2005) et Geissler et Haselmeyer (2006) utilisent un modele
de turbulence Spalart-Allmaras couplé a& un modele de transition basé sur le critere de
Michel. Gharali et Johnson (2012) utilisent le modele k —w SST avec une correction bas
Reynolds.

Les coefficients de pression (Fig. 3.34(a)) et de frottement (Fig. 3.34(b)) correspon-
dant a la figure 3.33 montrent clairement les écarts entre les modeles SST-TM et SST. La
distribution du C,, est presque identique pour les deux modeles a o = 10° Up mais des
a = 15° Up la présence du tourbillon de bord d’attaque se voit sur les courbes du calcul
SST-TM. Le tourbillon s’étend sur environ 75% de la corde, comme en témoignent les
valeurs négatives du Cy. L’aire sous la courbe du C;, est nettement plus importante pour
le calcul SST-TM que pour le calcul SST ce qui se traduit par une portance plus élevée,
caractéristique du décrochage dynamique. Le tourbillon de bord d’attaque est ensuite
laché dans le sillage ce qui se traduit par une baisse drastique de 'aire sous la courbe du
Cp et une augmentation du Cy aux incidences o = 13° Down et o = 10° Down. On note
toutefois qu’a o = 13° Down, le tourbillon de bord d’attaque vient d’étre laché et son
coeur se trouve en x/c = 0,75 d’apres le pic négatif de la courbe de Cy. A o = 5° Down,
les deux modeles prédisent de nouveau des distributions de C,, similaires.

Cette section 3.2.3 a permis de valider les calculs effectués avec le modele de turbu-
lence k —w SST couplé au modele de transition v — Rey de maniére locale en étudiant le
coefficient de pression en deux positions de 'extrados du profil NACA 66312. La com-
paraison avec le modele k —w SST seul montre I'intérét de modéliser la transition dans
le type d’écoulement étudié, c’est-a-dire a Reynolds modéré, turbulence faible et sur un
profil NACA 66312. Ce cas test a aussi permis de montrer I'intérét de la modélisation du
bulbe de séparation laminaire dans le cas du décrochage et notamment du décrochage
dynamique.

3.2.4 Mouvement oscillatoire entretenu

Le deuxieme mouvement de tangage étudié est un mouvement sinusoidal répété pen-
dant plusieurs périodes. On mesure a ’aide d’une balance la portance, la trainée et le
moment qui s’appliquent sur le profil a tout instant du mouvement. Les conditions expé-
rimentales sont détaillées dans le chapitre 2. Le but étant de se rapprocher des conditions
de variation d’incidence d’une pale d’hydrolienne a axe vertical, la sinusoide est centrée
autour de o = 0° afin d’étudier les incidences positives et négatives. L’incidence du profil
est décrite par I’équation (3.3). L’amplitude des oscillations (a € [-10° 10°]) indique que
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le profil reste en dessous du décrochage aux incidences positives.
a(®) = 10 x sin(wt) (3.3)

Deux vitesses de rotation sont testées : & = 6°/s et & = 24°/s. Les résultats expérimen-
taux sont moyennés sur 5 périodes pour & = 6°/s et sur 10 périodes pour & = 24°/s.
Les résultats numériques sont exploités deés que le signal est parfaitement périodique,
c’est-a-dire des la deuxieme période d’oscillation.

La figure 3.35 présente les résultats de la vitesse de rotation & = 6°/s. Les résultats
du calcul SST sont comparés aux mesures obtenues avec le profil rugueux dans la colonne
de gauche. Les résultats du calcul SST-TM sont comparés aux mesures obtenues sur le
profil lisse dans la colonne de droite. Des fleches ont été ajoutées sur les courbes pour
indiquer le sens de parcours lorsqu’il y a des boucles d’hystérésis. Les mesures sur le profil
rugueux montrent une tres faible hystérésis aux incidences positives et une petite boucle
d’hystérésis aux incidences négatives qui indique un léger décrochage. Ce comportement
se retrouve sur les courbes de trainée et de moment. On observe notamment une forte
augmentation de la trainée a partir de @« = —8° dans la phase de descente. La trainée
retrouve un niveau normal & o = —7° dans la phase de montée, ce qui indique que
I’écoulement a raccroché au profil. Le moment chute brutalement a partir de @ = —9°
pour atteindre une valeur nulle a « = —10°. Le calcul SST correspond bien aux mesures
sur le profil rugueux a l’exception du décrochage aux incidences négatives qui n’est pas
capté par le calcul. On observe que la pente de la courbe de portance prédite par le
calcul SST est plus importante que celle des mesures. Cela est du a la différence de
vitesse amont entre calculs et expériences. En effet, dans les expériences, la vitesse au
centre de la veine d’essais est régulée par un automate dont le temps de réaction n’est pas
assez rapide pour contrer les variations brutales de pertes de charge dues aux variations
d’incidence rapides du profil. Dans les expériences, la vitesse amont varie ainsi dans une
plage estimée & Uy (m/s) € [4,72;5,12]. La vitesse de 1’écoulement n’est pas enregistrée
au cours de 'expérience et la vitesse utilisée pour adimensionner les efforts est ainsi
Usx = 5 m/s, comme pour les calculs ou la vitesse amont est constante. Il existe donc
un écart entre les courbes expérimentales et numériques du coeflicient de portance da
a cet adimensionnement. Un test, non présenté ici, utilisant la vitesse minimale relevée
dans l'expérience comme vitesse de référence a montré une nette amélioration de la
correspondance entre les courbes de portance expérimentales et numériques. La trainée
est nettement sous-estimée par le calcul et I’écart s’explique par les effets 3D étudiés a la
section 3.1.3. De la méme maniere que pour le profil statique, la prédiction du moment
par le calcul SST est bonne.

Les mesures sur le profil lisse montrent une petite boucle d’hystérésis au niveau
du plateau de portance. Un léger décrochage, trés similaire a celui du profil rugueux
survient aux incidences négatives. L’évolution de la trainée est semblable a celle mesurée
sur le profil rugueux. Les valeurs de Cp sont cependant plus faibles autour de a =
0° et I'hystérésis est légerement plus marquée aux incidence positives. L’évolution du
coefficient de moment est sensiblement différente entre les mesures sur le profil rugueux
et celles sur le profil lisse. Sur le profil lisse, le moment est a peu pres constant sur la
plage a € [—7°3°]. Le moment augmente de @ = 3° & a = 5° puis diminue jusqu’a
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a = 10°. Le décrochage autour de « = —10° a le méme effet que sur le profil rugueux : le
coefficient de moment diminue jusqu’a une valeur nulle en o« = —10°. Le calcul SST-TM
correspond bien aux mesures sur le profil lisse. Le plateau de portance est prédit a la
bonne incidence et ’hystérésis associée a ce plateau de portance est bien représentée.
Un léger écart sur les valeurs de portance est visible du fait de la différence de vitesse
amont entre calcul et expérience mentionnée précédemment. Le calcul SST-TM capte le
décrochage se développant autour de o« = —10°. Cependant, le décrochage est retardé
et 'amplitude des pics de portance, trainée et moment est surestimée par le calcul. Le
coefficient de moment est aussi bien prédit par le calcul SST-TM, a I'exception de la
zone du décrochage. Ce cas & & = 6°/s correspond & un cas quasi statique ol les effets
dynamiques sont peu perceptibles et les résultats sont proches de ceux de I’étude statique
de la section 3.1.

La figure 3.36 présente les résultats obtenus pour la vitesse de rotation & = 24°/s. Les
mesures montrent une légere augmentation de 1’hystérésis par rapport au cas & = 6°/s
due a l'augmentation de la vitesse de rotation. Les mesures sur le profil rugueux sont
similaires & celles du cas & = 6°/s. Le décrochage & o = —10° est cependant différent avec
un pic du coefficient de portance a Cr, = —1 contre Cp, = —0,8 & & = 6°/s. L’hystérésis
est plus importante puisque le Cy, rattrape la pente normale & a = —4° dans la phase
de montée contre o = —6° & & = 6°/s. Le calcul SST correspond bien aux mesures. La
pente de la courbe du coeflicient de portance est plus importante pour le calcul SST que
pour les mesures, en accord avec l’explication donnée pour le cas & = 6°/s. On observe
que "augmentation de I'aire sous la courbe du coefficient de moment est bien représentée
par le calcul SST.

La différence entre les vitesses de rotation & = 6°/s et & = 24°/s est plus sensible
pour les mesures sur le profil lisse. En effet, le plateau de portance est retardé de 1° a la
montée et de 2° & la descente par rapport au cas & = 6°/s. D’autre part, le décrochage
a incidence négative est similaire a celui du profil rugueux : le coefficient de portance
atteint Cr, = —0,95 contre Cp, = —0,8 & & = 6°/s et la courbe retrouve une pente
normale & a = —3°, contre & = —5° dans le cas & = 6°/s. Une bosse apparait sur la
courbe de trainée entre @ = 6° et @« = 7° dans la phase de montée et a o = 3° dans
la phase de descente, c’est-a-dire juste avant les plateaux de portance. Le calcul SST-
TM prédit de maniere satisfaisante les modifications des courbes de portance, trainée
et moment liées a 'augmentation de la vitesse de rotation. Les valeurs de portance sont
toujours surestimées par le calcul mais les plateaux de portance sont remarquablement
bien prédits. Le décrochage a a = —10° est prédit par le calcul SST-TM mais présente
une amplitude trop importante par rapport aux mesures. La prédiction de la trainée
est sous-estimée par le calcul mais les tendances de variation de la courbe sont bien
représentées. On observe notamment une bonne prédiction des bosses de trainée qui
apparaissent juste avant les plateaux de portance et qui sont des phénomenes fins liés
au déplacement de la transition sur 'extrados du profil. La prédiction du moment est
bonne pour « € [—8%10°], c’est-a-dire tant que le profil n’est pas décroché. Comme pour
le calcul SST, on observe que 'augmentation de I'aire sous la courbe du coefficient de
moment est bien représentée par le calcul SST-TM.

Cette section 3.2.4 a permis de valider les calculs effectués avec le modele de turbu-
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lence k—w SST couplé au modele de transition v —Rey de maniere globale en comparant
les coefficients de portance, trainée et moment calculés & des mesures effectuées dans le
tunnel hydrodynamique de 'TRENav. Les deux vitesses de rotation étudiées (& = 6°/s
et & = 24°/s) permettent de mettre en évidence des effets dynamiques sur les efforts
générés par le profil. Les modeles SST-TM et SST fournissent de bon résultats vis-a-vis
des essais associées et prédisent fidelement les effets dynamiques observés sur les me-
sures. On note cependant que le décrochage survenant a o = —10° n’est pas prédit par
le calcul SST et est imparfaitement prédit par le calcul SST-TM.

L’étude du profil en tangage complete I'étude du profil statique (section 3.1) et
montre que les calculs SST et SST-TM permettent une bonne prédiction des effets dy-
namiques. En particulier, le calcul SST-TM montre une bonne prédiction des effets
dynamiques liés a la transition.

Conclusion

Ce chapitre a présenté ’écoulement transitionnel autour d’un profil NACA 66312 a un
nombre de Reynolds modéré (Re = 7,5x 10%) dans le but d’évaluer les performances d'un
modele RANS couplé & un modele de transition pour un tel écoulement. La transition
laminaire - turbulent considérée ici se déclenche par un bulbe de séparation laminaire.

Une étude approfondie a été menée sur le profil statique dans la section 3.1. Cette
étude a comparé deux modeles RANS (k — w SST et k — w SST couplé au modele de
transition v — Reg) & des données expérimentales. Les données expérimentales sont obte-
nues sur un profil lisse et sur un profil auquel on a ajouté une bande de rugosité au bord
d’attaque afin de déclencher la transition. Les comparaisons, basées sur les coefficients
de portance, trainée et moment ainsi que sur les coefficients de pression et les profils
de vitesse dans la zone du bulbe de séparation laminaire ont montré la pertinence du
calcul RANS couplé au modele de transition v — Reg. Le modele de transition apporte
en effet une nette amélioration de la prédiction des efforts en présence de la transition et
permet une bonne résolution de la physique puisque les profils de vitesse extraits dans
la zone du BSL & o = 2° sont trés proches des mesures. Un calcul LES, plus performant
pour la prédiction de la transition laminaire - turbulent, est venu confirmer la pertinence
du modele de transition a @ = 2°. Des calculs RANS 3D ont été menés parallelement
afin d’étudier I'influence du tourbillon d’emplanture se développant a la jonction entre
le profil et la paroi latérale de la veine d’essai et ainsi expliquer I’écart observé entre les
efforts mesurés et les efforts calculés. Les résultats de la section 3.1 ont fait l'objet d’une
publication par Delafin et al. (2014).

La section 3.2 a permis d’évaluer la pertinence des calculs RANS avec et sans modele
de transition dans le cas d’un profil NACA 66312 en tangage forcé. Plusieurs vitesses de
rotation sont étudiées afin de mettre en évidence les effets dynamiques. Les effets dyna-
miques sont en effet essentiels en vue de ’application a ’hydrolienne a axe vertical, dont
les pales voient une incidence variable tout au long de la rotation. De la méme maniere
que sur le profil statique, les essais ont été effectués sur un profil lisse et sur un profil
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rugueux. Les résultats numériques et expérimentaux ont été comparés en terme de coef-
ficient de pression sur un mouvement transitoire et en terme de coefficients de portance,
trainée et moment sur un mouvement oscillant entretenu. Les calculs SST correspondent
bien aux mesures effectuées sur le profil rugueux et les calculs SST-TM correspondent
bien aux mesures effectuées sur le profil lisse. Les effets dynamiques ont été bien prédits
dans les deux calculs. Les vitesses de rotation testées sont plus faibles que celles qui se-
ront rencontrées dans 1’étude de ’hydrolienne au chapitre suivant mais elles ont permis
de confronter, avec succes, les résultats numériques a des résultats expérimentaux.



Chapitre 4

Application a la turbine SHIVA

Ce chapitre est dédié a I’étude CFD bidimensionnelle de I’hydrolienne a axe trans-
verse SHIVA. Le but de ce chapitre est double. D’une part, en se basant sur les résultats
obtenus dans le chapitre 3 avec le modele de transition v — Reg, on étudie I'influence
de la transition laminaire - turbulent sur les performances de la turbine pour plusieurs
régimes de fonctionnement. D’autre part, on étudie avec un modele « tout turbulent »
I'influence de la variation de calage des pales sur les performances de I’hydrolienne. Le
chapitre commence par les présentations du concept SHIVA et du fonctionnement d’une
turbine a axe vertical. Une étude de convergence en maillage et en pas de temps est
ensuite menée avant de valider la procédure de calcul sur des résultats expérimentaux
(profil fixe). Enfin, I'influence de la transition puis la variation de calage des pales sont
étudiées.

4.1 Présentation du concept SHIVA

L’hydrolienne SHIVA (Systeme Hydrolien Intelligent & Variation d’Angle) est une
turbine a axe transverse et a pales droites développée a I'Institut de Recherche de I’Ecole
Navale. Le prototype, doté de 3 pales, a été dimensionné dans le cadre de la these
de Paillard (2011). Un moteur principal assure la mise en rotation et joue le role de
génératrice alors que 3 moteurs auxiliaires permettent de faire varier indépendamment
et de maniere tres flexible le calage de chacune des pales pendant la rotation de la turbine
(Fig. 4.1). Les pales sont fixées par leur extrémité supérieure. Il n’y a pas d’arbre central,
ni de bras de fixation le long des pales. Il est toutefois possible de relier les pales entre elles
a leur extrémité inférieure afin d’augmenter la rigidité de ’ensemble. Les caractéristiques
de la turbine sont données dans le tableau 4.1.

Cette hydrolienne peut étre utilisée avec un calage fixe des pales (type Darrieus)
ou avec un calage variable. L’objectif du développement de cette hydrolienne est de
disposer d’un systeme démonstrateur qui doit permettre d’identifier les caractéristiques
hydrodynamiques et énergétiques pour différents régimes de fonctionnement. Sur cette
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Moteur principal

Moteurs
auxiliaires

FIGURE 4.1 — CAO de la turbine SHIVA

Hydrolienne SHIVA

Diametre du rotor (D = 2R) 1,6 [m]
Nombre de pales (N) 3
Longueur des pales (1) 1 [m]
Type de profil NACA 0018
Corde des profils (c) 0,15 [m]

Position de I’axe de rotation des profils | 1/4 de corde
Wmax (moteurs principal et auxiliaires) | 150 [tr/min]

Couple max moteur principal 100 [N.m)]

Couple max moteurs auxiliaires 40 [N.m]

TABLE 4.1 — Données caractéristiques de la turbine SHIVA

base, des lois de calage des pales peuvent étre proposées afin d’améliorer les performances
de la machine. On rappelle le principe de fonctionnement d’une turbine Darrieus dans
la section 4.2.

4.2 Caractéristiques et fonctionnement des turbines Dar-
rieus

Une turbine & axe vertical (éolienne ou hydrolienne), aussi appelée turbine Darrieus,
est définie par plusieurs parametres géométriques décrits par Paraschivoiu (2002) :
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— la solidité o0 = N¢/R

— le rapport corde sur rayon cg = ¢/R

— lallongement des pales AR =1/c
avec N le nombre de pales, c la corde, [ I’envergure des pales et R le rayon de la turbine.
Dans le cas de la turbine SHIVA, ces parametres prennent les valeurs : o = 0,56,

cr=0,19et AR=06,7.

La figure 4.2 présente les reperes de coordonnées utilisés pour 1’étude des turbines
a axe vertical. Le repere (O, x,y) est le repére de référence, fixe et centré sur I'axe de
rotation de la turbine. Le repere (e, €,,) est le repeére centré sur le quart de corde des pales
et aligné avec la tangente et la normale au cercle décrit par la rotation des pales. C’est
le repere de travail dans lequel seront exprimés les efforts moteurs (tangents, suivant e;)
et les efforts parasites (normaux, suivant e, ). Ce repere est en rotation par rapport au
repere (O, x,y) a la vitesse angulaire w = 0, avec 0 Pazimut des pales. Enfin, le repére
(ect, €cn) est le repere centré sur le quart de corde des pales et aligné avec la corde de la
pale et sa normale. Ce repére est aussi en rotation par rapport au repere (O, x,y) a la
vitesse angulaire w = 6. L’angle § entre les vecteurs e; et e.; définit le calage des pales.
Si B =0°, le calage est nul et les repeéres (e, e,) et (eqt, €cn) sont confondus.

en Cct
FIGURE 4.2 — Reperes de coordonnées associés a la turbine Darrieus. (z,y) : repere fixe
centré sur l’axe de rotation de 'hydrolienne; (es,e;,) : repere lié a I'axe de rotation des
pales; (ect,ecn) : repere lié aux pales, e+ ayant la méme direction que la corde de la
pale considérée; 3 : angle de calage des pales.

La figure 4.3 montre qu'une pale tournant a la vitesse angulaire w voit une vitesse
apparente, aussi appelée vitesse relative (W), qui résulte de la composition de la vitesse
de ’écoulement amont (Us) et de la vitesse d’entrainement des pales (U, = Rw). La
vitesse relative, exprimée par 1’équation (4.1), est ainsi fonction de 'azimut (), de la
vitesse amont (Us) et du parametre d’avance (A, Eq. (4.2)). La vitesse relative agit
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FIGURE 4.3 — Triangles des vitesses sur une turbine Darrieus (A =3, f =0). Uy :
vitesse de 1’écoulement amont, U, = Rw : vitesse d’entrainement de la pale, W : vitesse
relative et o (°) : incidence de la pale.

avec une incidence « sur les pales. « est I'angle entre le vecteur vitesse relative (W) et
le vecteur ey du repeére défini sur la figure 4.2. L’équation (4.3) donne les valeurs de
I'incidence en fonction de ’azimut de la pale et du parametre d’avance de la turbine. Les
équations (4.1) et (4.3) ne sont valables que dans la moitié amont de I’hydrolienne. En
effet, dans la moitié aval I’écoulement est perturbé par le sillage laché par les pales dans
la moitié amont et la vitesse Uy, n’est plus valable. La vitesse de I’écoulement dans la
partie centrale de ’hydrolienne n’est pas facilement prévisible et il est donc impossible
d’utiliser la composition des vitesses aussi facilement que dans la partie amont.

W = UsoV/1+ A2+ 2Xcos (4.1)
A= Rw/Ug (4.2)

in(6
a= arctan()\j_lr(ljgs)(e)) + 3 (4.3)

La figure 4.4 illustre les résultats de I’équation (4.1) en observant les variations du
nombre de Reynolds basé sur la corde du profil (Re. = ¢W/v) en fonction de l'azimut.
La vitesse amont choisie pour tracer les courbes est Uy, = 2m/s. On constate que le
nombre de Reynolds fluctue, & \ fixé, avec une amplitude de 6 x 10° entre les azimuts
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6 = 0° et § = 180°. Pour \ = 3, le nombre de Reynolds varie ainsi entre Re, = 1,2 x 10°
A Pazimut # = 0° et Re, = 0,6 x 10% & I'azimut § = 180°. D’autre part, on observe
que lorsque A augmente, le nombre de Reynolds augmente aussi. On constate que les
nombres de Reynolds présentés sur la figure 4.4 sont modérés, surtout pour les faibles
parametres d’avance. Les couches limites se développant sur les pales peuvent donc étre
sensibles a des effets de transition laminaire - turbulent.

Re.

0 : : : : \ \ \ \
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180

Azimut (°)

FIGURE 4.4 — Nombre de Reynolds (Re. = ¢W/v) en fonction de I'azimut (0) et du
parametre d’avance (\). Uy = 2m/s
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FIGURE 4.5 — Incidence des pales en fonction de I'azimut et du parametre d’avance ().
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La figure 4.5 illustre les variations d’incidence des pales, d’apres I’équation (4.3)
(avec f = 0°), dans la partie amont de 'hydrolienne pour des parametres d’avance
allant de 2 a 6. On remarque que I'incidence maximale vue par les pales diminue lorsque
A augmente. Pour A = 2, I'incidence atteint ainsi 30°, alors que pour A = 6, l'incidence
atteint seulement 10°. Le décrochage d’un profil NACA 0018 se situe pres de I'incidence
a = 16° pour un nombre de Reynolds Re. = 7 x 10°. Les parameétres d’avance A = 2 et
A = 3 sont donc susceptibles de présenter un phénomene de décrochage.

Les pales génerent des efforts de portance et de trainée en fonction de la norme et
de l'incidence de la vitesse relative. La projection de ces efforts sur le repere (e, ep),
présenté sur la figure 4.2, conduit & un effort tangent Fy et a un effort normal F,, (Fig.
4.6). Lorsque la projection de la portance sur la direction e; est supérieure en norme &

é | Fn +O

Opate = 120°

FIGURE 4.6 — Projection des efforts de portance et trainée en efforts tangents et
normaux. L : portance, L; : composante tangentielle de la portance, L, : composante
normale de la portance, D : trainée, F, : effort normal, Fy : effort tangent.

celle de la trainée, un effort moteur (Fy > 0) est créé. L’effort tangent Fy, sommé sur
I’ensemble des pales, est relié a la puissance délivrée par la turbine par I’équation (4.4) :

P=FixRxw=Cxuw (4.4)

avec C' (N.m) = F¢ x R le couple de la turbine. Le coefficient de puissance moyen est
donné par I’équation (4.5) :

P
3pSU%,
avec P la valeur moyenne de P sur un tour, p la masse volumique du fluide (air ou eau)
et S la surface balayée par les pales (S = 2RIl). L’effort F, est un effort parasite qui

CP = (4.5)
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influe uniquement sur le dimensionnement de la structure. Lors de la conception d’une
hydrolienne a axe vertical, on cherchera donc a maximiser Fy tout en minimisant F,.
On exprime généralement les efforts Fy et Fy, sous forme adimensionnelle pour facili-
ter les comparaisons. Différentes définitions existent en fonction du choix de la vitesse
d’adimensionnement. Celle-ci peut étre la vitesse relative (Paillard (2011)), la vitesse
d’entrainement des pales (Amet (2009)) ou la vitesse de ’écoulement amont (Paillard
et al. (2013)). La vitesse relative n’est pas bien adaptée pour I’adimensionnement puis-
qu’elle n’est pas facilement calculable dans la moitié aval de I’hydrolienne. Les deux
autres approches sont équivalentes. La vitesse de I’écoulement amont est choisie pour
l’adimensionnement des efforts dans I’équation (4.6).

Ft Fn

Com b, Cpm 2
Y LpelUL 3pclUZ,

(4.6)

La figure 4.7 présente une courbe de CP typique d’une turbine Darrieus. Paraschivoiu
(2002) découpe la courbe de performance en trois zones. A faible A, la présence du
décrochage dynamique (effet primaire) pénalise la performance de la turbine a cause des
grosses structures tourbillonnaires qui se développent puis se détachent des pales pour
étre ensuite convectées vers 'aval. Les A élevés ne présentent pas de décrochage mais la
performance y est pénalisée a cause des effets visqueux, aussi appelés effets secondaires.
Entre ces deux zones existe une zone de transition qui correspond aux performances les
plus élevées de la turbine. C’est la que le compromis entre les effets primaires et les effets
secondaires est le meilleur.

0.5

04 |—

0.3 |—

CP

0.2 |—

Zone de transition

0.1 |— | | —

0.0 I I I I I

Parameétre d'avance, A

FIGURE 4.7 — Evolution typique du coefficient de puissance moyen en fonction du
parametre d’avance (image extraite de Amet (2009)).

Le parametre d’avance n’est pas le seul parametre dont dépend le décrochage dyna-
mique. La solidité o a en effet une influence importante sur ce phénomene, illustrée sur
la figure 4.8. Une augmentation de la solidité a pour effet de diminuer la valeur de A\ cor-
respondant au point de fonctionnement optimal et resserre la plage de fonctionnement
de la turbine.
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0.6

FI1GURE 4.8 — Evolution du coefficient de puissance moyen en fonction du parametre
d’avance et de la solidité o (image extraite de Paraschivoiu (2002)).

L’écoulement au coeur d’'une turbine & axe vertical est donc complexe puisqu’il est
fortement instationnaire et peut donner lieu au décrochage dynamique des pales. La
précision de la prédiction du coefficient de puissance dépend directement de la précision
de la prédiction des efforts de portance et de trainée des pales. L’ensemble de ces criteres
rend la simulation numérique délicate sur une telle application.

4.3 Revue des méthodes numériques

Les premiers codes de calcul destinés a prédire les performances des turbines de type
Darrieus ont vu le jour dans les années 1970. Templin (1974) développe un modele a
un tube de courant basé sur la conservation de la quantité de mouvement. Le rotor est
représenté par un disque actuateur inclus dans un seul tube de courant. La vitesse in-
duite est supposée constante sur tout le disque et égale a la moyenne de la vitesse non
perturbée amont (Uy) et de la vitesse dans le sillage de la turbine. Strickland (1975)
développe un modele basé sur la méme méthode mais divise le rotor en plusieurs tubes
de courant. Cela permet une meilleure prise en compte des variations de vitesse dans
la turbine. Paraschivoiu et Delclaux (1983) font évoluer cette méthode en développant
un modele & deux disques actuateurs et tubes de courant multiples. Ce modele diffé-
rencie les parties amont et aval de la turbine pour le calcul des vitesses induites. Ces
modeles fournissent des résultats corrects mais surestiment généralement le coefficient
de puissance moyen aux faibles parametres d’avance (Paraschivoiu (2002)). Ils ont en
effet besoin de données de portance et de trainée (polaires) obtenues expérimentalement
pour un profil a différentes incidences. Ces modeles ne prennent donc pas en compte
le décrochage dynamique qui joue pourtant un role majeur aux faibles A. Les autres
défauts de ces modeles sont notamment qu’ils négligent les composantes de vitesse nor-
males a la direction principale de ’écoulement et qu’aucune information sur le sillage
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de la turbine n’est disponible, ce qui est important pour ’étude des fermes de turbines
(éoliennes ou hydroliennes). On remarquera tout de méme que des améliorations ont été
apportées par Paraschivoiu (2002) et Paillard et al. (2013) en incluant des modeles de
décrochage dynamique (modele de Gormont, modele ONERA EDLIN,...). Le code de
calcul CARDAAYV développé par Paraschivoiu compense une bonne partie des défauts
énoncés.

Les méthodes basées sur les théories tourbillonnaires ont été développées peu apres
les méthodes & tubes de courant (Strickland et al. (1979)). Ces modeles sont divisés
en deux catégories : les modeles a sillage libre et ceux a sillage fixe. Ils sont basés sur
I’équation de transport de la vorticité et assimilent chaque élément de pale a une ligne
portante. L’idée est de calculer I'intensité des tourbillons dans le sillage des pales afin
d’en déduire le champ de vitesse dans la turbine. L’intérét de cette formulation est que
la pression n’apparait pas explicitement dans les équations de transport de la vorticité
et le champ de vitesse peut étre calculé sans connaitre le champ de pression. Les vitesses
induites par I'ensemble des tourbillons sont superposées a la vitesse de I’écoulement non
perturbé amont (U ) afin d’obtenir la vitesse en tout point de I’écoulement (Paraschivoiu
(2002)). Des bases de données de coefficients de portance et de trainée de profils fixes sont
toujours nécessaires afin de calculer la circulation de chaque élément de pale. Les modeéles
a tubes de courant et les modeles tourbillonnaires font intervenir beaucoup d’hypotheses
et de modélisation. Cela leur permet d’étre tres efficace en temps de calcul mais limite
la précision des résultats. Leur précision dépend notamment de la qualité des polaires
expérimentales utilisées. Les méthodes CFD de type RANS permettent d’améliorer la
précision des résultats par rapport aux modeles a tubes de courant (Paillard (2011)).
Elles permettent aussi d’avoir acces au champ de vitesse au coeur de la turbine et dans
le sillage.

Allet et al. (1999) ont été parmi les premiers a effectuer un calcul RANS bidimension-
nel sur une turbine Darrieus. La turbine comporte une seule pale avec un profil de type
NACA 0015. Le solveur utilisé adopte une formulation vorticité - fonction de courant
dans laquelle les équations sont résolues par la méthode des éléments finis. Les modeles
de turbulence de Smith et Cebeci (1967) et Johnson et King (1985) sont utilisés. Les
résultats des calculs RANS sont cohérents avec les données expérimentales en termes
d’efforts, bien que le calcul surestime les valeurs maximales. D’autre part, le calcul ne
prédit pas correctement le lacher tourbillonnaire observé expérimentalement. Plus ré-
cemment, plusieurs études ont été menées sur des turbines Darrieus avec des calculs
RANS. On releve en particulier les travaux de Martinat (2007), Amet (2009), Maitre
et al. (2013) et Paillard (2011). Martinat (2007) se concentre sur I’étude du décrochage
dynamique avec un modele de turbulence Spalart-Allmaras. Amet (2009) effectue des
simulations 2D et 3D avec le modele de turbulence k —w SST sur une hydrolienne a axe
vertical. Les calculs 3D effectués a A = 2 montrent que les tourbillons marginaux sont
responsables d'une baisse de 10 points du CP et les bras de fixation induisent une baisse
supplémentaire de 12 points (10 points dus aux tourbillons d’interférence se développant
entre les bras et les pales plus 2 points dus & la trainée propre des bras). Le CP obtenu
par le calcul 3D est ainsi 35% plus faible que le CP 2D. Les résultats des calculs 3D
obtenus par Amet (2009) sont trés proches des résultats expérimentaux associés. Maitre
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et al. (2013) effectuent une étude de sensibilité au y* basée sur la méme configuration
que les calculs 2D de Amet (2009). Les auteurs concluent que le résultat varie forte-
ment en fonction du type de résolution de couche limite adopté. Le CP devient ainsi
indépendant du maillage proche paroi pour des y™ de lordre de 1 ( = 0,71 et
vt = 1,57). Le CP chute de 15% pour y;{loyen =2etyl. . =4,9. Les auteurs montrent
que I'écart vient de la différence de prédiction de la trainée en fonction de la valeur de y™.
Paillard (2011) effectue des calculs RANS 2D avec le modele de turbulence k —w SST et
obtient des comparaisons satisfaisantes avec des données expérimentales de la littérature
(Strickland et al. (1979), Vittecoq et Laneville (1982)). De maniere générale, toutes ces
études fournissent des résultats intéressants qui représentent bien les tendances obser-
vées expérimentalement. Cependant, des écarts existent concernant le champ de vitesse
au coeur de la turbine ou les efforts dans les cas de décrochage dynamique des pales. Il est
en effet admis que les modeles RANS ne sont pas tres précis dans le cas d’écoulements
fortement décollés.

+
ymoyen

Pour améliorer ces points, d’autres modeles sont utilisés. Récemment, des modeles de
turbulence permettant de prendre en compte les phénomenes de transition laminaire -
turbulent ont ainsi été employés. Lanzafame et al. (2014) utilisent le modele de transition
v — Rep (Menter et al. (2006)) couplé au modele de turbulence k —w SST pour calculer
les performances d’une turbine a axe vertical pour des parametres d’avance allant de
A=0,3a)X=2,3. Le modele de transition semble apporter une nette amélioration
par rapport au modele « tout turbulent » pour la prédiction du CP. McNaughton et al.
(2014) comparent le modele de turbulence k — w SST standard avec sa version bas-
Reynolds et obtiennent des résultats intéressants bien qu’encore perfectibles par rapport
aux résultats expérimentaux. D’autres auteurs utilisent des modeles LES pour amélio-
rer la simulation du décrochage dynamique. Simao Ferreira (2009) utilise des approches
RANS (Spalart-Allmaras), DES et LES (Smagorinsky-Lilly) pour des calculs sur une
éolienne a axe vertical et les compare a des mesures PIV. La LES et la DES montrent
une meilleure capacité a reproduire les structures tourbillonnaires et 'auteur obtient la
meilleure précision avec I'approche DES. Il faut cependant noter que les calculs RANS,
DES et LES sont effectués sur le méme maillage 2D et le calcul LES aurait certaine-
ment besoin d’une meilleure résolution proche paroi (et 3D) pour pouvoir exploiter les
capacités de la simulation des grandes échelles. Li et al. (2013) comparent des approches
RANS 2D (k—w SST), RANS 2,5D et LES 2,5D (Smagorinsky-Lilly) sur une éolienne a
axe vertical. Les résultats des calculs LES sont plus précis que ceux des calculs RANS,
notamment en ce qui concerne le décrochage dynamique a faible A. Les auteurs estiment
que la surestimation du coefficient de puissance des turbines de type Darrieus par les
codes RANS provient de la mauvaise prédiction du décrochage et non des effets 3D
comme il est généralement admis. Ces modélisations avancées nécessitent des compa-
raisons avec des données expérimentales du champ de vitesse dans la turbine. On note
en particulier les travaux récents de Bossard (2012) sur des mesures PIV permettant de
valider des calculs 2D et 3D. Les modeles de transition laminaire - turbulent développés
pour les méthodes RANS, comme les modeles LES, permettent de prédire les bulbes de
séparation laminaire qui jouent un role important dans le décrochage dynamique. Ces
modeles permettent de prédire la transition et peuvent donc améliorer la précision des
calculs en fonction du taux de turbulence de I’écoulement ou de la rugosité des pales. Ho-
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well et al. (2010) ont en effet observé expérimentalement des différences de performance
sur une éolienne avec deux états de surface différents (lisse et rugueux). Ils ont aussi
mis en évidence une influence importante du nombre de Reynolds sur le coefficient de
puissance. L’influence de la transition laminaire - turbulent sur les performances d’une
turbine Darrieus est abordée dans la section 4.6 de ce document.

4.4 Veérification

4.4.1 Sensibilité a la densité du maillage

La géométrie du modele numérique 2D (Fig. 4.9) est la méme que celle du prototype
expérimental. Les dimensions de la turbine sont données dans le tableau 4.1. Le maillage
est divisé en trois domaines (Fig. 4.9) :

— Stator extérieur : carré de coté 60 D

— Rotor : anneau contenant les pales

— Stator intérieur

\

Blade 2

FIGURE 4.9 — Géométrie de la turbine SHIVA et domaines de maillage

Les dimensions du domaine extérieur ont été déterminées de maniere a ne pas avoir
d’effet de confinement (Annexe A). Le maillage des profils est réalisé avec le critere
Y. = 1 afin d’avoir une solution indépendante du y™, comme discuté dans larticle
de Maitre et al. (2013). Les profils sont discrétisés par 340 nceuds. Une topologie O-4H
est adoptée pour chaque profil (Fig. 4.10). Un maillage en O est employé pour le stator
central et un maillage O-4H est utilisé pour le stator extérieur. Le facteur d’expansion
du maillage est imposé inférieur a 1,2 dans toutes les directions du maillage. La partie
centrale est maillée finement afin de bien capturer ’advection du sillage des pales de
la partie amont de I’hydrolienne (6 € [0°,180°]) sur la partie aval (6 € [180°,360°]). Les
tailles de maille varient donc de ¢/75 & ¢/30 (¢ = corde). En revanche les extrémités du
domaine extérieur sont maillées grossierement afin de dissiper les éventuels tourbillons
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FIGURE 4.10 — Maillage (M2) de type O-4H & proximité d’'une pale

et de limiter le nombre total de mailles. Le maillage ainsi décrit (maillage M2) contient
274 x 103 cellules.

Une vitesse de 2 m/s suivant I’axe x est imposée sur la frontiere amont du domaine de
calcul avec un taux de turbulence de 5%. On notera que les résultats de calculs montrent
une dissipation du taux de turbulence dans la partie amont du domaine qui atteint
une valeur asymptotique d’environ 0,1% & l’approche de la turbine. Sur la frontiere
aval, une condition de « pression de sortie moyenne » est imposée avec une pression
relative de 0 Pa. Une condition d’adhérence a la paroi est imposée sur les pales. Les
frontieres supérieure, inférieure, avant et arriere sont définies comme symétries (maillage
2D extrudé sur une cellule suivant 'envergure des pales). Enfin, les deux interfaces entre
les stators et le rotor utilisent un modele rotor - stator instationnaire (maillage tournant)
avec une connexion GGI (General Grid Interface). Ce type de connexion permet aux
maillages de part et d’autre de I'interface de ne pas étre alignés et d’avoir des tailles de
mailles différentes. De plus, les flux a I'interface sont traités de maniere conservative et
implicite. Pour plus de détails, se référer au manuel CFX (2011). Une vitesse angulaire
de 7,5 rad/s est appliquée au rotor, correspondant & un parametre d’avance \ = 3.

Pour étudier la sensibilité de la solution au raffinement du maillage, deux autres
maillages sont générés : un plus fin et un plus grossier. Les caractéristiques des trois
maillages sont résumées dans le tableau 4.2. La transformation entre deux maillages
(M3 a M2 et M2 & M1) consiste en un raffinement de toutes les arrétes des blocs du
maillage par un facteur v/2, tout en conservant la taille et la progression géométrique des
mailles normales aux profils afin de conserver la condition v, = 1. Les maillages étant
bidimensionnels, le nombre de cellules est doublé entre deux niveaux de raffinement.
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Nom du maillage | N.C. profil | N.C. total | yfas | (Yihaz)moyen
M3 240 137000 1,64 1,04
M2 340 274000 1,63 1,04
M1 480 548000 1,63 1,04

TABLE 4.2 — Caractéristiques des maillages de I’étude de convergence en maillage

(N.C. = nombre de cellules, (Y;7,4z)m0yen = valeur moyenne du y;f,,, sur un tour)

Un calcul initial a été effectué sur le maillage M2 (A = 3 et Uy, = 2m/s) pendant
un nombre de tours suffisant pour atteindre une valeur quasi-asymptotique du CP. Ce
résultat est utilisé pour initialiser un calcul de 10 tours sur chacun des maillages du
tableau 4.2 (un calcul sur le maillage M2 est aussi relancé pour 10 tours). Le tableau
4.3 montre les coefficients de puissance moyens obtenus pour chacun des trois maillages.
Pour les calculs SST, le maillage M2 conduit & une diminution de CP de 0,5% par rapport
au maillage M1 alors que le maillage M3 conduit & une réduction de CP de 2%. Pour les
calculs SST-TM, le maillage M2 conduit & une diminution de CP de 0,7% par rapport au
maillage M1 alors que le maillage M3 conduit & une réduction de CP de 2,7%. Les écarts
constatés sont relativement faibles, notamment grace au fait que le y,! . soit gardé de
l'ordre de 1 sur les pales pour les trois maillages.

CPssr CPsst-T™
M1 | 0,436 (refssT) | 0,49 (refssTT™m)
M2 | 0,434 (-0,5%) 0,487 (-0,7%)
M3 | 0,427 (-2,0%) 0,477 (-2,7%)

TABLE 4.3 — Coeflicients de puissance obtenus avec les maillages M1, M2 et M3

Pour affiner I’étude, on s’intéresse aux efforts appliqués sur une pale (pale 1). La
figure 4.11 présente les écarts entre les coefficients d’efforts tangents et normaux prédits
par les maillages M2 et M3 par rapport a ceux obtenus avec le maillage M1. Les écarts
sont exprimés en pourcentages de la valeur extréme obtenue avec le maillage M1 (par
exemple : AC;y = (Cy m3 — Cg m1)/max(|Cy mi|) * 100). Les écarts sont inférieurs a 1%
entre les maillages M2 et M1 et inférieurs & 2,5% entre les maillage M3 et M1. On
remarque que les calculs SST sont moins sensibles au raffinement du maillage que les
calculs SST-TM.

On s’intéresse maintenant, en se limitant au calcul SST, aux distributions du coef-
ficient de pression (Cp, Eq. 4.7) et du coefficient de frottement a la paroi (Cy, Eq. 4.7)
pour une pale a un azimut 6 = 120°. Le chargement du profil est alors proche de son
maximum (incidence de 19° d’apres ’équation (4.1)). En pratique, I'incidence est moins
élevée a cause de la diminution de la vitesse en amont de la turbine. La figure 4.12(a)
présente la distribution de C, sur le profil pour les trois maillages. Les trois discrétisa-
tions employées meénent a des courbes de C, trés proches les unes des autres. On note
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FIGURE 4.11 — Ecarts entre les résultats de coefficients d’efforts tangents (a) et
normaux (b) obtenus avec les maillages M2 et M3 par rapport a ceux obtenus avec le
maillage M1.

simplement un tres léger écart sur 'extrados entre le maillage M3 et les deux autres.
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FIGURE 4.12 — Distribution du coefficient de pression (a) et du coefficient de
frottement & la paroi (b) pour les 3 maillages, § = 120°

La figure 4.12(b) présente la distribution du coefficient de frottement sur la pale
pour les trois maillages. On remarque quelques différences de fluctuations au niveau de
I'extrados pour x/c € [0;0,4] mais la tendance générale est identique. Les maillages M1
et M2 prédisent le décollement turbulent de I’extrados & la méme position (x/c=0,73)
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alors que le maillage M3 prédit un décollement tres légérement anticipé (x/c=0,71). Cet
écart est imperceptible sur la figure 4.12(b). Les trois maillages comparés donnent lieu a
des répartitions de C;, et de Cy tres proches sur les pales. Cela indique que les maillages
M2 et M3, bien que plus grossiers que le maillage M1 génerent des résultats de bonne
qualité malgré leurs plus faibles densités de mailles.

Le champ de vitesse est une donnée importante de la simulation et sensible au raf-
finement du maillage. La figure 4.13 présente ’évolution de la vitesse axiale (Uy) sur
laxe (y = 0 m) issue du calcul sur chacun des maillages. L’évolution sur la plage
x € [-13 D,13 D] montre que les trois maillages prédisent la méme vitesse jusqu’a
pres de 6 diametres en aval de la turbine. L’écart entre les courbes apparait a I’endroit
ou le sillage de la turbine se déstabilise du fait de 'action de 1’écoulement environnant
et forme des structures tourbillonnaires de grande échelle. La figure 4.13(b) présente une
vue plus précise de la figure 4.13(a), centrée sur la partie centrale de la turbine. Les
irrégularités observables sur I’évolution de la vitesse correspondent au sillage direct des
profils. Ce sillage est particulierement important en x = —0,5 D et x = 0,5 D, ce qui
correspond au passage des pales. Il est atténué au coeur de la turbine, lorsqu’il s’agit
du sillage d’une pale précédente convecté par I’écoulement. Les trois maillages menent a
des champs de vitesse tres similaires.

FIGURE 4.13 — Evolution de la vitesse axiale (Uy) selon x en y=0 m sur une fraction du
domaine (a) et proche de la turbine (b)

L’étude de convergence en maillage montre que les coefficients locaux, les champs
de vitesse et les efforts appliqués & une pale varient trés peu entre les trois maillages
comparés. Cependant, l'effet sur le CP est un peu plus sensible et le maillage M2 est
considéré convergé avec un écart inférieur & 1% par rapport au maillage le plus fin. Le
maillage M3 donne un écart de 2% qui reste acceptable. Les calculs de la section 4.6, qui
traite de la transition laminaire - turbulent, utiliseront le maillage M2 pour privilégier la
précision des résultats. En revanche, les calculs avec déformation de maillage envisagés
dans la section 4.7 vont nécessiter des temps de calcul importants du fait de la résolution
des équations de déformation du maillage autour des profils en plus de la résolution des
équations de la modélisation RANS. Le maillage M3 est donc retenu pour les calculs
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avec variation de calage des pales car il présente un compromis précision du résultat /
nombre de mailles particulierement intéressant.

4.4.2 Sensibilité au pas de temps

La sensibilité au pas de temps est étudiée pour le calcul SST avec un parametre
d’avance A = 3. Trois pas de temps, correspondant a une variation d’azimut des pales
de AG = 1°, AG = 4° et Af = 8° sont testés (At = Afr/(180w)). Un calcul est lancé
avec chaque pas de temps en partant d’un domaine initialisé uniquement avec la vitesse
amont (Us, = 2 m/s). L’évolution du coefficient de puissance moyen est présentée sur
la figure 4.14. On constate que le CP suit une évolution similaire pour les trois pas de
temps : il diminue progressivement et tend vers une valeur asymptotique. Les valeurs
de CP sont élevées par rapport & celles du tableau 4.3 car le domaine de calcul utilisé
pour cette étude est le domaine D5 défini dans I’Annexe A, qui présente un confinement
non négligeable. Le confinement du domaine de calcul D5 concerne les parois latérales
placées & £5D de la turbine et la frontiere amont qui est placée a seulement 3D, ce
qui limite la déviation de I’écoulement de part et d’autre de la turbine. Ces effets sont
détaillés dans I’Annexe A.

0-7 ‘ ‘ ‘ I I I |
i — A0 =1"|
--- A =4
0.65 |- . M
& 06| .
0.55 |- |
0.5 | | | | | | | | | | | I

Nb. de tours

FIGURE 4.14 — Evolution du coefficient de puissance moyen en fonction du nombre de
tours calculés pour les pas de temps A6 = 1°, A0 =4° et A =28°

On remarque que les trois pas de temps conduisent & un CP différent apres 30 tours
(Tab. 4.4). L’écart est faible entre les pas de temps Af = 1° et A6 = 4° (0,6%). On
utilisera cependant le pas de temps Af = 1° par la suite, en accord avec d’autres études
(Maitre et al. (2013), Paillard (2011)). Cette valeur de pas de temps permet notamment
de conserver une bonne précision pour des valeurs de parametre d’avance plus faibles ou
les pales subissent un décrochage dynamique.
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AO (°) | CP | Ecart par rapport a Af = 1°
1 0,557 -
0,554 20,6%
8 | 0,547 18%

TABLE 4.4 — Coeflicients de puissance obtenus avec les pas de temps Af = 1°, A = 4°
et A =8°

4.4.3 Critere de convergence et durée des calculs

La figure 4.14 montre que le CP varie fortement pendant les premiers tours calculés
et met du temps a atteindre une valeur asymptotique. Ceci est du au développement du
sillage de la turbine. On adopte donc un critere de convergence sur le CP de maniere
a ce que tous les résultats aient le méme niveau de convergence. Les calculs sont ainsi
considérés convergés lorsque la variation de CP entre deux tours successifs de turbine
devient inférieure & 0,5%. Pour que ce critére soit satisfait, chaque calcul nécessite un
nombre différent de révolutions qui est référencé dans le tableau 4.5. On note que les
calculs SST-TM sont initialisés par les calculs SST effectués avec la méme valeur de
A afin de gagner en temps de calcul. Les calculs SST sont eux-mémes initialisés par
un calcul effectué a un autre parametre d’avance. Le nombre de tours nécessaires pour
satisfaire le critere de convergence sur le CP varie en fonction du parametre d’avance et
les résultats présentés dans le tableau 4.5 représentent une valeur moyenne.

Le temps nécessaire pour calculer un tour de turbine est aussi présenté dans le tableau
4.5. Un calcul effectué sur la turbine dure donc 1 & 2 semaines en étant parallélisé sur
les 4 cceurs d’un processeur Intel® core™2 Quad Q9550 (2,83 GHz).

Type de calcul Maillage | Nb. tours pour ACP < 0,5% | Temps par tour
SST (B =0°) M2 20 0,7 jour
SST-TM (8 = 0°) M2 8 1 jour
SST calage variable M3 13 0,4 jour

TABLE 4.5 — Nombre de tours moyen nécessaire pour atteindre le critere de
convergence en CP et durée moyenne des calculs.

4.5 Validation

La vérification a montré que la solution numérique est convergée et il faut main-
tenant étudier la validité de cette solution numérique en la comparant a des résultats
expérimentaux. Aucune donnée expérimentale n’a encore été obtenue pour la turbine
SHIVA qui est actuellement en fabrication. En complément de I’étude menée au cha-
pitre 3 sur le profil NACA 66312, les calculs vont également étre validés a 'aide de
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données expérimentales disponibles dans la littérature. L’article de Timmer (2008) pré-
sente des résultats expérimentaux obtenus sur un NACA 0018 fixe, en soufflerie et a des
Reynolds correspondant au fonctionnement de la turbine SHIVA (Re € [10%, 10%]). Les
efforts sont corrigés pour afficher les valeurs bidimensionnelles en domaine infini (correc-
tion des effets tridimensionnels et de confinement). On s’intéresse en particulier au cas
Re = 7 x 10° avec et sans ajout d'une bande de rugosité ("zigzag tape®) en x/c = 0,8
a l'intrados. L’ajout des rugosités permet de s’affranchir de 'effet de la transition par
bulbe de séparation laminaire sur la portance, ce qui est particulierement intéressant
pour la comparaison avec les calculs « tout turbulent ». Dans 'expérience, cependant,
une couche limite laminaire pourra se développer jusqu’a la position x/c = 0,8, ce qui
pourra avoir un effet non négligeable sur la trainée du profil. Les résultats expérimentaux
obtenus par Jacobs et Sherman (1937) dans la soufflerie & densité variable de la NACA
(NACA VDT) sur un profil NACA 0018 sont aussi utilisés comme base de validation.
Ces données sont anciennes (1937) mais présentent l'intérét d’avoir été obtenues avec
un taux de turbulence plus élevé que dans le cas de Timmer (2008) (la valeur n’est pas
précisément connue).

structuré

20 ¢

non structuré

FIGURE 4.15 — Topologie du maillage 2D pour la validation

Les calculs de validation sont effectués sur un maillage circulaire contenant un seul
profil NACA 0018 (Fig. 4.15). Le maillage proche du profil est identique & la description
du tableau 4.2, c’est-a-dire que le maillage en O est identique a celui de la turbine
(Fig. 4.10) afin de valider correctement la prédiction des efforts. Une région carrée de 20
cordes de coté s’étend au-dela du maillage en O avec un maillage structuré et des tailles
de mailles continues par rapport a celles du maillage en O. Enfin, un maillage grossier non
structuré s’étend ensuite jusqu’aux frontieres extérieures situées a 50 cordes du profil.
Les calculs sont effectués & un nombre de Reynolds Re = 7 x 10° ce qui correspond &
une vitesse infinie Uy, = 4.667 m/s dans 'eau. Le taux de turbulence est imposé a 5%
sur la frontiere amont et décroit pour atteindre environ 0,1% autour du profil, ce qui
correspond au taux de turbulence mesuré dans les expériences de Timmer (2008). Les
parametres du calcul sont les mémes que pour les calculs de la turbine SHIVA.

La figure 4.16(a) montre que les maillages M2 et M3 prédisent des Cy, en trés bon ac-
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FIGURE 4.16 — Evolution du coefficient de portance et diagramme Cp, = f(Cp) pour le
profil avec une bande de rugosité ((a) et (c¢) respectivement) et pour le profil lisse ((b)
et (d) respectivement) comparées aux données expérimentales de Timmer (2008) et
Jacobs et Sherman (1937), NACA 0018, Re = 7 x 10°

cord avec les valeurs expérimentales. La correspondance est de moins bonne qualité pour
les hautes incidences (> 16°) ce qui est typique des modeles RANS lorsque I’écoulement
est décollé. Les deux résultats expérimentaux sont parfaitement superposés jusqu’a 9° et
les données du NACA VDT présentent ensuite des valeurs de Cr, plus élevées, ce qui est
cohérent avec 'augmentation du taux de turbulence. L’écart de Cp, entre les maillages
M2 et M3 est négligeable a faible incidence et augmente au dela de 14°. La trainée ob-
tenue par le calcul est supérieure a celle obtenue expérimentalement par Timmer (Fig.
4.16(c)). Cette observation est cohérente puisque I’expérience permet a une couche limite
laminaire, générant moins de trainée qu'une couche limite turbulente, de se développer
jusqu’en x/c¢ = 0,8 sur l'intrados et sur tout lextrados alors que le calcul considere
la couche limite turbulente sur I’ensemble du profil. Une rapide étude avec le logiciel
XFLR5 a 0° d’incidence donne Cp = 0,008 en imposant la transition en x/c = 0,8 et
Cp = 0,014 en imposant la transition en x/c = 0,01, ce qui confirme P'explication pré-
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cédente. Le taux de turbulence du NACA VDT semble provoquer une transition bypass
pres du bord d’attaque du profil puisque les trainées mesurées sont supérieures a celles
mesurées par Timmer (2008) et sont tres proches des résultats des calculs SST. L’écart
de tralnée entre calculs et expérience diminue avec I'incidence puisque la trainée de frot-
tement, principale composante de la trainée affectée par 1’état de couche limite, devient
négligeable devant la trainée de pression. Encore une fois, les prédictions des maillages
M2 et M3 sont similaires & faible incidence et un écart croissant apparalt ensuite.

Les figures 4.16(b) et 4.16(d) montrent que le modele de transition 7 —Rey est en tres
bon accord avec les résultats expérimentaux de Timmer (2008) sur le profil lisse jusqu’a
I'incidence v = 16°. On observe en particulier que la petite bosse présente sur la courbe
du coefficient de portance a I'incidence o = 10° est bien prédite par le calcul. En revanche,
la zone post-décrochage est mal prédite par le calcul. Les deux courbes visibles dans cette
zone correspondent aux calculs effectués pour une incidence montante (initialisés par
I'incidence inférieure) ou descendante (initialisés par l'incidence supérieure) dans le but
de retrouver la boucle d’hystérésis expérimentale. Un raffinement du maillage autour du
profil pourrait peut étre améliorer le résultat aux incidences décrochées mais conduirait
a un calcul trop lourd pour la turbine complete.

La comparaison des résultats de calcul en portance et trainée aux résultats expé-
rimentaux obtenus dans les études de Timmer (2008) et de Jacobs et Sherman (1937)
montre que les calculs réalisés dans cette étude prédisent des efforts en accord avec les
expériences correspondantes et sont donc pertinents.

4.6 Effet de la transition sur la turbine SHIVA a calage
fixe

On s’intéresse dans cette partie a 'influence de la transition laminaire - turbulent
sur les performances de I'hydrolienne SHIVA avec un calage fixe des pales (8 = 0°).
Les parametres d’avance A = 2 a A = 6 sont simulés avec les modeles SST et SST-TM
afin de comparer les résultats avec et sans prise en compte de la transition. Les calculs
sont tous effectués avec une vitesse amont Uy, = 2 m/s et la variation du parametre
d’avance est obtenue en faisant varier la vitesse de rotation de la turbine. Le maillage
M2, défini a la section 4.4.1, est utilisé pour tous les calculs de cette section 4.6. Une
attention particuliere est portée aux valeurs de y* sur les pales puisque ce parametre
est important pour la précision des résultats des calculs SST (Maitre et al. (2013)) et
pour la prédiction de la transition avec le modele SST-TM (Menter et al. (2006)). Les
valeurs de y sont présentées dans le tableau 4.6 pour les calculs SST et dans le tableau
4.7 pour les calculs SST-TM. Quatre valeurs de y* sont présentées pour chaque \ de
chaque calcul. y:;ax /min
a un azimut 6 donné. y; . . correspond ainsi & la valeur maximale sur un tour de
turbine du y;! . correspond & la valeur moyenne sur un tour du yf,. . Le

correspond & la valeur maximale / minimale du y™ sur la pale

+
et ymax moyen
raisonnement est le méme avec les y;qin. On observe dans les tableaux 4.6 et 4.7 que
I’évolution des valeurs de y;f. en fonction du parametre d’avance est similaire pour les
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calculs SST et SST-TM. La valeur maximale sur un tour est relativement élevée, a A = 2,
du fait de la forte incidence vue par la pale. La valeur maximale sur un tour diminue
ensuite a A = 3 puis augmente progressivement jusqu’a A = 6. La valeur moyenne du
Y SUr un tour augmente progressivement entre A\ = 2 et A = 6. On constate que
les valeurs du . sont proches de 1 et sont ainsi en accord avec les préconisations de
Maitre et al. (2013) et de Menter et al. (2006) pour le modele de transition. On observe

+

+

A y;rlax max ertqax moyen Ymin min Ymin moyen
2 2,9 1,0 1,1 x1073 | 2,5 x 1072
3 1,6 1,0 3,1x1073 | 3,5 x 1072
4 1,8 1,3 3,3x1073 | 3,6 x 1072
5 2,0 1,5 1,4x1073 | 5,8 x 1072
6 2,2 1,8 4,3x1073 | 6,7 x 1072

TABLE 4.6 — Valeurs maximales et moyennes du y,,. sur un tour et valeurs minimales

et moyennes du y;flin sur un tour pour les calculs SST

+

+

A Ymax max | Ymax moyen Y1min min Ymin moyen
2 2,9 0,9 1,5 x 1074 [ 1,9 x 1072
3 1.4 1,0 2,1x107% [ 2,5x1072
4 1,7 1,3 1,8 x 1073 | 3,1 x 1072
5 2,1 1,6 2,3x1073 [ 4,4 x 102
6 2.4 1,9 5,4x 1074 [ 7,1 x 1072

TABLE 4.7 — Valeurs maximales et moyennes du y;,. sur un tour et valeurs minimales
et moyennes du y;;in sur un tour pour les calculs SST-TM

aussi les valeurs minimales du y™* sur les pales car si celles-ci sont trop faibles (< 0,001),
la fonction de mélange du modele SST provoque un passage du modele k —w au modele
k — € dans la couche limite, ce qui n’est pas souhaitable. Un y™ trop faible a aussi pour
effet de modifier 'emplacement de la transition (Langtry (2006)). On constate que 3
calculs SST-TM présentent une valeur minimale sur un tour du y$in inférieure a 0,001
(A =2, A =3 et A =6). Cependant, ce sont des cas isolés qui ne correspondent qu’a
un azimut et les valeurs moyennes sur un tour des y;;in sont comprises entre 1,9 x 1072
et 7,1 x 1072, ce qui est bon. Les calculs SST ne présentent jamais de y;'lin inférieur a
0,001.

Les résultats en terme de CP sont présentés dans la figure 4.17. Les résultats des
calculs SST montrent une évolution classique du coefficient de puissance en fonction du
parametre d’avance. Le CP présente en effet un maximum & A = 3 et diminue pour les
parametres d’avance supérieurs et inférieurs. Ces résultats sont cohérents avec ceux de
Paraschivoiu (2002) présentés sur la figure 4.8. On remarque que les valeurs de CP sont
élevées puisque les effets 3D ne sont pas pris en compte (Amet (2009)). Les résultats
des calculs SST-TM montrent une évolution inattendue. On n’observe pas la courbe en
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forme de cloche habituelle pour les A calculés. Pour A = 2, le CP issu du calcul SST-
TM est inférieur au CP issu du calcul SST, ce qui est cohérent avec les résultats de
Lanzafame et al. (2014). A partir de A = 3, les CP obtenus avec les calculs SST-TM
sont supérieurs a ceux obtenus avec les calculs SST et ils ne cessent d’augmenter pour
atteindre CP = 0,68 & A = 6. Cette croissance parait irréaliste. On s’attache & expliquer
les différences entre les deux modeles dans la suite.

[ [
1o SST o |
0.6 || SST-TM |
[ ]
[ . . |
o 0.4 ° 5 —
@)
8 | |
(@]
0.2 [ |
0 | | | | |
2 3 4 5 6
A

FIGURE 4.17 — Evolution du coefficient de puissance moyen en fonction du parametre
d’avance pour les calculs SST et SST-TM.

La figure 4.18 présente les coefficients de puissance instantanée représentés sous forme
de rosaces (polaires) pour tous les parametres d’avance calculés. Les courbes grises conti-
nues correspondent aux calculs SST et les courbes en pointillés noirs correspondent aux
calculs SST-TM. Sur chacune des cing rosaces, on observe trois lobes correspondants au
passage des trois pales dans la moitié amont de I’hydrolienne (principale zone motrice).
Ces trois lobes sont identiques et déphasés de 120°. Par la suite, on ne commentera que
le lobe centré autour de §# = 90° qui correspond au passage de la pale 1 (Fig. 4.9) dans
la moitié amont de I'hydrolienne.

On observe sur le cas A = 2 que les courbes des calculs SST et SST-TM sont qua-
siment superposées pour # € [0°;90°]. Cette zone correspond & l'augmentation de I'inci-
dence de la pale. Au dela de # = 90°, le CP prédit par le calcul SST-TM est supérieur a
celui prédit par le calcul SST jusqu’a 6 = 100°. Pour 0 € [100°;120°], le CP prédit par
le calcul SST-TM devient inférieur a celui prédit par le calcul SST. On remarque que le
CP décroit a partir de # = 85° pour le calcul SST et a partir de & = 95° pour le calcul
SST-TM, c’est a dire avant I’azimut correspondant a l'incidence maximale (6 = 120°,
Fig. 4.5). C’est le signe que la pale décroche. Cela est confirmé en regardant le coeffi-
cient d’effort tangent (Fig. 4.19, A = 2). Les deux courbes de C; sont superposées pour
0 € [0°;90°] puis le Cy issu du calcul SST-TM diminue plus t6t que celui issu du calcul
SST. On constate que la diminution du C; s’effectue avec une pente plus raide que son
augmentation. Les deux calculs SST et SST-TM prédisent donc un décrochage des pales.
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FIGURE 4.18 — Coeflicient de puissance instantané pour les parametres d’avance A = 2
a A = 6. Calcul SST () et calcul SST-TM ()



132 CHAPITRE 4 : Application a la turbine SHIVA

Comme cela a été montré dans le chapitre 3, le calcul SST-TM permet une meilleure

—— SST
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FIGURE 4.19 — Coefficients d’efforts tangents (C¢) et normaux (C,) pour les
parametres d’avance A = 2 & A = 4. Calcul SST () et calcul SST-TM ().

prédiction du décrochage dynamique. Celui-ci est anticipé par rapport au calcul SST,
grace a la prise en compte du développement d’un bulbe de bord d’attaque. La figure
4.20 montre la différence entre les structures tourbillonnaires prédites par les calculs SST
et SST-TM a 'azimut 6 = 130°. Le développement tourbillonnaire et donc le décrochage
sont en fait retardés avec le modele SST. Le calcul SST-TM prédit un décrochage dyna-
mique plus profond que le calcul SST ce qui conduit logiquement & un CP plus faible &
A = 2. Le champ de vorticité wy dans la turbine est présenté sur la figure 4.21.
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FI1GURE 4.20 — Comparaison des champs de vorticité wy obtenus avec les calculs SST et
SST-TM autour d’une pale a I'azimut 0 = 130°, A = 2

FIGURE 4.21 — Champ de vorticité wy obtenu avec le calcul SST-TM, A = 2

Pour le cas A = 3, la courbe de CP (Fig. 4.18) montre que les lobes sont réguliers et
présentent un axe de symétrie, ce qui indique qu’il n’y a pas de phénomene de décrochage
dynamique dans ce cas. On observe que la courbe de CP du calcul SST-TM englobe
celle du calcul SST, ce qui conduit donc & un CP plus important. Cette augmentation
du CP avec le calcul SST-TM est due a une augmentation du coefficient d’effort tangent
(Fig. 4.19) sur la plage 6 € [0°;120°], ainsi que dans la partie aval de 1’hydrolienne
0 € [240°; 360°].

En augmentant la valeur de A, les lobes de CP correspondants aux calculs SST (Fig.
4.18) rétrécissent. La valeur maximale atteinte par le CP reste globalement constante
mais la largeur des lobes diminue. Les cas A = 5 et A = 6 donnent méme lieu a des
contributions négatives du CP pour certains azimuts (zones représentées par les petits
lobes & la base des gros, la représentation polaire n’admettant pas les valeurs négatives).
A Tinverse, les lobes de CP correspondants aux calculs SST-TM ne cessent de se déve-
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lopper. Leur valeur maximale ainsi que leur étendue augmentent avec \. L’écart entre
les calculs SST et SST-TM se retrouve sur les courbes de coefficient d’effort tangent
(Fig. 4.19 et Fig. 4.22). Les variations des C; obtenus avec les calculs SST et SST-TM
en fonction de 6 sont trés proches mais un offset, croissant avec A, semble étre présent
entre les deux courbes. On observe le méme comportement sur les courbes de C,.

Les efforts tangents et normaux prédits par les calculs SST-TM sont donc plus im-
portants que ceux prédits par les calculs SST pour les valeurs de A supérieures ou égales
a 3. Pour expliquer ce résultat, on étudie les caractéristiques de fonctionnement des pales
telles que I'incidence, I'abscisse réduite du décollement turbulent sur I'extrados et ’abs-
cisse réduite de la transition laminaire - turbulent sur les faces intérieure et extérieure
d’une pale.
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FIGURE 4.22 — Coefficients d’efforts tangents (Cy) et normaux (C,) pour les
parametres d’avance A =5 et A = 6. Calcul SST () et calcul SST-TM ().

Il est intéressant de connaitre I'incidence de la pale puisque les efforts générés en dé-
pendent directement. Cependant, l'incidence déduite du triangle des vitesses (Eq. (4.3))
considere une vitesse amont Uy, constante qui permet d’approcher I'incidence vue par les
pales dans la partie amont de I’hydrolienne mais n’est pas exploitable dans la partie aval.
Dans la partie amont, 'incidence est seulement approchée car en pratique 1’écoulement
est ralenti a 'approche de ’hydrolienne. Uy, n’est donc pas valable pour la partie amont
non plus. Raciti Castelli et al. (2011) améliorent la détermination de I'incidence des pales
par rapport a ’équation (4.3) en corrigeant la vitesse absolue Uy, & partir du champ de
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vitesse du résultat de calcul. Cette méthode est intéressante mais sensible a ’emplace-
ment ot on mesure la vitesse de 1’écoulement pour effectuer la correction de Uy,. On
développe donc un procédé de mesure de l'incidence des pales plus robuste, et innovant
a la connaissance de ’auteur, basé sur la position du point d’arrét. La position du point
d’arrét est facile a déterminer a partir des courbes de C,, (maximum des valeurs) ou de
Cy (Cy = 0 pres du bord d’attaque) et sa position ne varie pratiquement pas en fonc-
tion du nombre de Reynolds (en négligeant la variation des zones décollées), ce qui est
particulierement intéressant dans le cas de I'hydrolienne a axe vertical ou le nombre de

Reynolds varie continuellement. On détermine ainsi une fonction o(°) = f ((%)pt d’arrét)
a l'aide des calculs de validation de la section 4.5 (une fonction pour les calculs SST
et une pour les calculs SST-TM). On releve ensuite la position du point d’arrét sur les
pales de ’hydrolienne tous les 10° d’azimut et on en déduit, a ’aide de la fonction établie

précédemment l'incidence de la pale. Cette méthode présente deux principaux défauts.

D’abord, les fonctions «(°) = f ((%)pt d,arrét)
fil fixe, alors que les pales de I’hydrolienne voient une incidence qui varie en permanence.
Les effets dynamiques ne sont donc pas inclus dans la loi d’incidence. Ensuite, I'incidence
des pales de I'hydrolienne varie en fonction de ’abscisse considérée sur la corde, ce qui
peut étre assimilé & une cambrure virtuelle (Amet (2009)). Ce phénomene n’est pas pris
en compte par la méthode. L’incidence déterminée ici est donc une incidence équivalente
a celle d’un profil fixe en terme de position du point d’arrét. Par la suite, afin de simpli-
fier la lecture, on parlera simplement d’incidence et non d’incidence équivalente. Cette
méthode permet néanmoins une détermination de l'incidence effectivement vue par les
pales plus précise que le triangle des vitesses classique et elle est applicable dans toute
la turbine. Plus de détails sont disponibles dans I’Annexe C.

sont établies a partir de calculs sur un pro-

Les résultats de la méthode sont tracés sur la figure 4.23. La méthode n’est valide que
jusqu’a a = 20° et certaines incidences correspondant aux calculs effectués a A = 2 ne
sont donc pas disponibles. On n’observe pas de différence significative entre les incidences
déterminées pour les calculs SST et SST-TM, excepté autour de # = 220° pour le cas
A =2, c’est a dire lorsque la pale rencontre les tourbillons lachés par la pale précédente.
On constate que les incidences de la moitié amont de I’hydrolienne sont proches de
celles déterminées par le triangle des vitesses, bien qu’inférieures de quelques degrés.
En revanche, dans la partie aval, les incidences sont fortement modifiées. Les variations
d’incidence correspondent tres bien aux variations des coefficients d’efforts tangents (Fig.
4.19). On remarque que dans la partie aval, seul le cas A = 2 donne lieu a des incidences
conséquentes qui se traduisent par des valeurs positives de C;. Le cas A = 3 présente une
incidence de 'ordre de oo = 2,5°, ce qui conduit & un coefficient d’effort tangent nul sur
la partie aval (équilibre entre les projections de la portance et de la trainée). Au dela
de A = 3, lincidence des pales est nulle dans la partie aval. Le C; correspondant est
négatif, c’est-a-dire qu’il freine I’hydrolienne. Ce résultat est logique puisqu’a incidence
nulle, la trainée est la seule composante tangentielle et agit donc en frein. On observe
qu’une augmentation de A conduit & une diminution du C; dans la partie aval pour les
calculs SST (Fig. 4.19 et Fig. 4.22). Ceci est cohérent puisque I'incidence des pales reste
nulle et la vitesse augmente, donc la trainée augmente. C’est la cause de la diminution
du CP par les effets secondaires. Cette diminution est moins marquée pour les calculs
SST-TM pour lesquels les pales présentent des couches limites en partie laminaires.
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F1GURE 4.23 — Angles d’incidence des pales en fonction de I'azimut issus du traitement
par le point d’arrét.

L’évolution de I’abscisse réduite (x/c) de la transition laminaire - turbulent sur une
pale en fonction de 'azimut est tracée sur la figure 4.24. Ces résultats concernent uni-
quement les calculs SST-TM puisque les calculs SST prédisent une couche limite inté-
gralement turbulente. Au cours de la rotation, I'extrados d’une pale devient I'intrados
(et inversement) en passant de la moitié amont a la moitié aval de la turbine. Au lieu
de parler d’extrados et d’intrados, on parle donc de faces extérieure et intérieure de la
pale. La face extérieure est la face orientée vers 'extérieur de la turbine et la face inté-
rieure est la face orientée vers l'intérieur de la turbine. On observe deux mécanismes de
transition dans les résultats de calculs : la transition par bulbe de séparation laminaire
et la transition bypass. Dans le cas d’un bulbe de séparation laminaire, on considere
I’abscisse de transition comme le point de fermeture du bulbe, comme dans le chapitre
3. Dans le cas de la transition bypass, on considere l’abscisse de transition comme le
dernier point avant 'augmentation significative de la pente de la courbe du coefficient
de frottement. On observe sur les figures 4.24(a) et 4.24(b) que plus de 50% de la surface
totale des pales est recouverte par une couche limite laminaire quelque soit ’azimut ou
le parametre d’avance. La part des faces intérieure et extérieure présentant une couche
limite laminaire est variable en fonction de I’azimut, allant de (100% de la face intérieure
laminaire - 0% de la face extérieure laminaire) & (0% de la face intérieure laminaire -
100% de la face extérieure laminaire). Une couche limite laminaire génére une contrainte
visqueuse plus faible qu'une couche limite turbulente et la trainée visqueuse prédite par
les calculs SST-TM est ainsi nettement plus faible que celle prédite par les calculs SST.
Cela explique I’évolution des coefficients d’effort tangent.

On observe sur la figure 4.24(a) qu’'une augmentation du parametre d’avance, et
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FIGURE 4.24 — Abscisse réduite (x/c) de la transition laminaire - turbulent. ((a) : face
intérieure, (b); face extérieure

donc une diminution de l'incidence des pales (Fig. 4.23), a pour effet de retarder la
transition sur la face intérieure de la pale dans la partie amont de 'hydrolienne (c’est
alors l'extrados). Ce comportement est cohérent puisque la transition est ici provoquée
par la séparation de la couche limite laminaire sous l'effet d’un gradient de pression
adverse. Une diminution de I'incidence a pour effet de diminuer le gradient de pression
adverse et retarde donc la transition. A l'inverse, lorsque la pale est dans la moitié aval
de la turbine, 'augmentation du parametre d’avance a pour effet d’avancer la transition
sur la face intérieure. C’est le comportement inverse de celui observé dans la partie
amont car la face intérieure est alors 'intrados. Les gradients de pression adverses sont
plus faibles sur I'intrados ce qui explique que I'abscisse de transition soit plus proche du
bord de fuite que sur 'extrados. On constate sur la figure 4.24(b) qu’une augmentation
du parametre d’avance a pour effet d’avancer la transition sur la face extérieure de la
pale dans la partie amont de I’hydrolienne (c’est alors I'intrados), sauf pour les azimuts
0 € [80°;160°] pour lesquels la couche limite est intégralement laminaire. Lorsque la pale
est dans la moitié aval, 'augmentation de A a pour effet de retarder la transition. Cela
est principalement du a la diminution de I'incidence de la pale dans la partie aval lorsque
A augmente (Fig. 4.23) et donc a la diminution du gradient de pression. On remarque
que les abscisses de transition des cas A = 4, A = 5 et A = 6 sont quasi identiques
dans la partie aval et sont tres proches des abscisses de transition observées sur la face
intérieure, ce qui est cohérent avec l'incidence nulle déterminée sur la figure 4.23.

La figure 4.25 montre I’évolution de I’abscisse réduite du décollement turbulent sur
une pale en fonction de 'azimut pour les calculs SST et SST-TM. Le décollement turbu-
lent ne se produit que sur la face de la pale correspondant a I’extrados. L’abscisse réduite
(x/c) est donc exprimée pour la face intérieure de la pale dans la moitié amont de 1’hy-
drolienne (6 € [0°;180°]) puis pour la face extérieure dans la moitié aval (6 € [180°; 360°)).



138 CHAPITRE 4 : Application a la turbine SHIVA

On observe que le décollement turbulent est retardé lorsque la valeur de A augmente.
En effet, le décollement de la couche limite turbulente est di & un gradient de pression
adverse important. Lorsque la valeur de A augmente, les incidences vues par la pale
diminuent (Fig. 4.23) et le gradient de pression adverse diminue aussi, ce qui a pour
effet de retarder le décollement de la couche limite (comme pour la couche limite lami-
naire). De plus, 'augmentation de A correspond aussi & une augmentation du nombre
de Reynolds puisque la vitesse amont reste constante et égale & Uy,. Or 'augmentation
du nombre de Reynolds a pour effet de retarder le décollement de la couche limite face
a un gradient de pression adverse. Les deux effets s’additionnent donc pour expliquer le
recul du décollement turbulent lorsque A augmente. On remarque que les calculs SST
prédisent une abscisse de décollement turbulent légérement anticipée par rapport aux
calculs SST-TM pour les parametres d’avance A = 3 a A = 6.

1
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FIGURE 4.25 — Abscisse réduite (x/c) du décollement turbulent en fonction de 'azimut.

[’étude de la turbine SHIVA a été menée avec les modeles SST et SST-TM pour
un calage fixe des pales (f = 0°) et avec une vitesse de 1’écoulement amont fixée a
Us = 2 m/s. Les résultats montrent une évolution classique du coefficient de puissance
moyen avec le modele SST et une évolution inattendue avec le modele SST-TM. Ce
dernier prédit en effet des valeurs de CP anormalement élevées pour les valeurs de A
supérieures a 3. L’étude des efforts exercés par le fluide sur les pales, de I'incidence des
pales et des positions de la transition laminaire - turbulent et du décollement turbulent
a montré que les résultats obtenus sont cohérents avec la prédiction de la transition du
modele SST-TM. On remarque cependant que les calculs ont été effectués avec un taux
de turbulence tres faible juste en amont de la turbine (Tu = 0,1%) qui est inférieur
aux taux de turbulence habituellement rencontrés dans les tunnels hydrodynamiques
(Tu ~ 1 a2%), dans les bassins a courant du type de celui de 'PIFREMER de Boulogne
sur Mer (Tu ~ 5% a 25%) ou encore dans les courants de marée (Tu ~ 10% a 15%,
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Milne et al. (2013)). De plus, les calculs menés considerent que les pales ont un état
de surface « poli miroir ». Le taux de turbulence présent juste en amont de la turbine
et 'état de surface des pales considérés par les calculs SST-TM correspondent donc a
des conditions « idéales » qui ne pourront pas étre atteintes en pratique. On observe
que le modele SST-TM présente un résultat intéressant pour A = 2, lorsque les effets
primaires dominent (décrochage dynamique). L’incohérence intervient lorsque ce sont
les effets secondaires (visqueux) qui dominent puisque les calculs SST-TM prédisent une
tralnée de frottement environ deux fois plus faible que les calculs SST. Il est possible
que le modele de transition ne prédise pas la transition au bon endroit. Si tel est le
cas, il est nécessaire d’obtenir des résultats expérimentaux afin de mieux comprendre ce
comportement et éventuellement de recalibrer le modele de transition pour les valeurs
de )\ élevées.

4.7 Analyse de la turbine avec controle actif de ’angle de
calage

On s’intéresse dans cette partie a I'amélioration des performances de la turbine
SHIVA par controle actif de I'angle de calage des pales. Le parametre d’avance est fixé
a A = 3 ce qui correspond au point de fonctionnement optimal prédit par le calcul SST,
en accord avec les données de Paraschivoiu (2002). Compte-tenu des conclusions de la
partie précédente et afin de réduire la durée des calculs, on utilise le modele SST avec
le maillage M3 pour cette partie. La variation de calage aura principalement pour effet
de réduire l'incidence des pales et le maillage M3 a montré dans les sections 4.4 et 4.5
(vérification et validation) une bonne précision pour les incidences inférieures a 14°. Le
maillage M3 est donc adapté a cette étude. Les objectifs et la stratégie adoptés pour
la variation de calage sont abordés dans un premier temps avant de définir les lois de
calage puis de présenter les résultats.

4.7.1 Mise en place de la variation de calage des pales
4.7.1.1 Objectif

L’objectif principal de la variation de calage des pales est d’améliorer 'efficacité de
la turbine, c’est a dire d’augmenter son coefficient de puissance moyen (CP). Différentes
stratégies peuvent étre envisagées, notamment :

— maximiser la récupération d’énergie dans la partie amont de I’hydrolienne puisque

c’est la partie qui produit le plus sur une turbine Darrieus.

— équilibrer la récupération d’énergie entre la partie amont et la partie aval afin

d’augmenter le CP tout en lissant le couple généré.

Plusieurs études on déja été menées sur le sujet. Staelens et al. (2003) comparent trois
lois de calage en utilisant le code CARDAAV. La premieére impose une incidence juste
en dessous de l'incidence de décrochage statique quelque soit I’azimut. La performance
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obtenue est tres bonne mais la loi n’est pas réalisable mécaniquement puisqu’il y a
une discontinuité dans la loi de calage a la frontiére entre les zones amont et aval de
I’hydrolienne. La deuxieme loi sature 'incidence uniquement quand celle-ci dépasse la
valeur de décrochage statique. Cette loi reste difficile a réaliser mécaniquement du fait
des fortes variations d’incidence au début et a la fin des phases de saturation (la loi
est continue mais non dérivable). La performance obtenue avec cette loi est légerement
inférieure a celle obtenue avec la premiere loi. La troisieme loi est une loi sinusoidale,
mécaniquement réalisable, qui réduit I'incidence jusqu’a une valeur légerement supérieure
au décrochage statique. L’augmentation de performance est moins importante qu’avec les
deux précédentes lois mais la loi de calage a ’avantage d’étre réalisable mécaniquement.
Il est étonnant de voir que dans article de Staelens et al. (2003) la partie aval de la
turbine produit le méme effort tangent que la partie amont, comme si le fluide n’était
pas ralenti au centre. Cela peut cependant étre du a la plus faible solidité de la turbine
étudiée dans I'article (0,157 contre 0,56 pour la turbine SHIVA).

Hwang et al. (2009) utilisent un algorithme génétique couplé & un code RANS pour
trouver les lois de calage optimales pour quatre parametres d’avance. Un gain de per-
formance de 25% est annoncé avec des lois de calage dont les expressions ne sont pas
détaillées mais qui ont pour effet de réduire 'incidence dans la partie amont de I’hydro-
lienne. La faible discrétisation du maillage (35000 cellules) et le modele de turbulence
choisi (k-e standard), bien que nécessaires pour le nombre de calculs a effectuer avec une
optimisation par algorithme génétique, invitent a relativiser la précision des résultats
obtenus.

Paillard (2011) utilise dans sa these un code RANS pour étudier la variation de
calage des pales sur une éolienne a 2 pales. Les conclusions de son étude indiquent que le
fonctionnement est meilleur lorsque les profils fonctionnent pres de leur finesse maximale,
a l'inverse de ce qui avait été trouvé avec un code a tubes de courant (Paillard (2011),
Paillard et al. (2013)). Le maillage utilisé (y;!,, = 1) rend ces résultats pertinents.

La synthese de ces études indique qu’il serait intéressant de faire travailler les pales
de la turbine a une incidence proche de celle correspondant a la finesse maximale, et ce
le plus longtemps possible au cours de la rotation de la turbine.

En suivant cette recommandation, la seconde stratégie énoncée au début de la sec-
tion 4.7.1.1 semble intéressante puisqu’elle permet de réduire les fluctuations de couple
et diminuera donc les effets de fatigue mécanique de la structure. D’autre part, cette
stratégie vise a diminuer I’énergie récupérée en amont ce qui signifie des efforts moins
importants sur les pales, notamment pour I'effort normal qui est dimensionnant pour la
conception mécanique de la turbine. Le lissage du couple présente aussi un avantage pour
la conception de la génératrice. C’est cette deuxieme stratégie qui va étre développée.

4.7.1.2 Stratégie

L’équilibrage de la récupération d’énergie entre les parties amont et aval va étre ef-
fectué grace a la variation de calage des pales permise par la turbine SHIVA. La turbine
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permet de tester quasiment toutes les lois de calage possibles grace aux moteurs auxi-
liaires montés sur chaque pale et controlables indépendamment. Le modele numérique
développé doit donc étre le plus souple possible. L’idée est de diviser un tour en 4 parties,
comme illustré sur la figure 4.26.
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FIGURE 4.26 — Découpage des zones pour les différentes lois de calage

Les zones amont et aval sont les plus importantes pour la récupération d’énergie. On
va donc chercher a agir sur ces deux zones afin d’atteindre 'objectif défini précédemment.
Les zones intermédiaire haut et intermédiaire bas correspondent a des zones ou les pales
sont peu motrices, voire agissent comme frein. On cherchera donc simplement a définir
des lois de calage sur ces zones permettant d’obtenir la continuité de la loi globale.
Les lois intermédiaire haut et intermédiaire bas ne serviront donc que de lien entre
les deux lois principales. La loi de variation de calage des zones intermédiaire haut et
intermédiaire bas sera une interpolation par les splines cubiques (Annexe B) entre trois
points : 'extrémité de la loi amont, 0 en § = 0° ou § = 180° et I'extrémité de la loi
aval. Imposer un calage nul en § = 0° et § = 180° permet d’avoir une incidence nulle (ou
tres faible) en ces points et ainsi de minimiser la trainée (on se retrouve alors avec la
méme incidence que sur une turbine Darrieus classique). L’interpolation par les splines
cubiques génere un polynome du troisieme degré sur chaque intervalle a interpoler. On
obtient donc quatre polynomes :

— 2 polynomes pour les zones Int 1 et Int 2 qui définissent la zone intermédiaire

haut.

— 2 polynomes pour les zones Int 3 et Int / qui définissent la zone intermédiaire

bas.

L’azimut est ainsi décrit par six lois de variation de calage qui, assemblées, consti-
tuent une loi globale continue et dérivable. Cela permet d’avoir une loi mécaniquement
réalisable et qui évite, ou en tout cas limite, les problemes numériques aux changements
de lois. Il faut cependant noter que la dérivée de cette loi, c’est-a-dire la vitesse des
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moteurs auxiliaires, n’est pas forcément dérivable.

4.7.1.3 Définition des lois de calage

Dans un premier temps, on va uniquement diminuer l'incidence des pales dans la
partie amont. Cela permet de diminuer l’énergie récupérée dans cette partie. Comme
moins d’énergie est extraite de ’écoulement, celui-ci est plus rapide au sein de la turbine
que dans le cas classique et I’énergie disponible pour la partie aval est ainsi plus grande.
On va opter pour une « saturation » de l'incidence dans la partie amont. La saturation
signifie que lorsque l'incidence de la pale, déterminée par 1’équation (4.3), atteint une
valeur choisie, la pale est entrainée en rotation par rapport a l’axe passant par le quart
de corde, de maniére a maintenir I'incidence constante et ce jusqu’a ce que l'incidence
redevienne inférieure a la valeur choisie. On définit trois lois de calage correspondant a
une saturation de l'incidence a 6° (LC1), 8° (LC2) et 10° (LC3) dans la partie amont.
La loi LC1 est donnée par le systeme d’équations (4.8).

sin(0) 180
°) =6 — atan(————) x —, avec [ 'angle de calage (Fig. 4.2
ﬁamont( ) ()\ + COS(@)) T ) ﬁ g g ( g ) (48)
Baval () = 0,1 x sin(#)
LC1 LC2
Oamons [] 25 33
loi amont [] 6 - atan(%) X % 8- atan(%) x 180
Oatmont L] 167 163
gdebut 1] 193 197
loi aval [°] 0,1 x sin(0) 0,1 x sin(0)
N 335 327
Int 1 [] 0+ 0,056z + 0,00922 — 0, 00223 0+ 0,058z + 0,00722 — 0,0012°
Int 2 [] —0,337 4+ 0,463z — 0,1162% + 0,011z | —0, 142 + 0,435z — 0, 087> + 0,007z>
Int 3 [] 0— 0,097z + 0,02922 — 0,003z> 0 — 0,103z + 0,02422 — 0,002z
Int 4 [] —0,042 + 0,002z — 0,004 4+ 0,001z | —0,054 + 0,001z — 0, 003z% + 0,0003z>

TABLE 4.8 — Lois de calage LC1 et LC2 pour saturation de I'incidence dans la partie

début “pfin - gdébut o gfin gont définis sur la Fig. 4.26.

amont. 05 >0, 040 oy 05l aval

En aval, on applique une tres légere variation d’incidence avec une loi sinusoidale
d’amplitude 0,1° (systeme d’équations 4.8). Le but, purement numérique, est de ne
pas modifier I’hydrodynamique de la pale, tout en conservant active la déformation
du maillage afin d’éviter les problémes de continuité lors des activations / désactivations
des lois de calage. Les lois de calage des zones intermédiaires (Fig. 4.26) sont définies
par des splines cubiques (Annexe B). Les lois LC1, LC2 et LC3 sont détaillées dans les
tableaux 4.8 et 4.9. Les coefficients des polynomes des splines cubiques sont donnés dans
les tableaux 4.8 et 4.9 avec trois chiffres apres la virgule dans un souci de présentation.
En pratique, dix a douze décimales sont utilisées pour avoir une bonne précision de la
spline.
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LC3
ngcrw?oliltt m 42
loi amont [°] 10 - atan( Af:gég()g)) x 180
egrx;mnt [0} 158
0T 7 202
loi aval [°] 0,1 x sin(#)
Op [ 318
Int 1 [°] 0+ 0,054x + 0,005x% — 0, 000623
Int 2 [] —0,244 + 0,402z — 0,062z 4 0, 004>
Int 3 [°] 0— 0,093z +0,0172% — 0,0012°
Int 4 [7] —0,067 + 0,001z — 0,002z + 0,00022>

TABLE 4.9 — Loi de calage LC3 pour saturation de 'incidence dans la partie amont

Le résultat, en terme d’incidence, est illustré sur la figure 4.27. La saturation de
Iincidence apparait clairement. Par rapport a la configuration Darrieus, I'incidence est
augmentée aux extrémités de la zone de saturation afin de garantir la dérivabilité de
la courbe. La figure 4.28(a) montre la rotation que le moteur auxiliaire doit imposer a
la pale pour suivre les consignes de calage. Ce sont les lois de calage qu’on a définies
précédemment. Les angles de calage peuvent atteindre 13° dans les cas considérés et la
figure 4.28(b) montre que la vitesse de rotation du moteur auxiliaire reste dans la plage
autorisée, c’est-a-dire inférieure a 150 tr/min (tableau 4.1).
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FIGURE 4.27 — Evolution de 'incidence théorique en fonction de I'azimut pour les lois
de calage LC1, LC2 et LC3 (zoom pour 0 € [0°,180°] & droite)

La déformation du maillage est de bonne qualité malgré I’amplitude de la variation
d’incidence qui peut atteindre 13° pour la loi LC1 (Fig. 4.28(a)). La figure 4.29 compare
le maillage déformé par la loi LC1 (image de gauche) au maillage non déformé de la
configuration Darrieus (image de droite) pour le bord d’attaque (Fig. 4.29(a)) et le bord
de fuite (Fig. 4.29(b)). On constate que la déformation du maillage est tres bien encaissée
puisqu’aucune distorsion notable n’est visible, ni au bord d’attaque, ni au bord de fuite.
La figure 4.30 représente le déplacement des mailles (loi LC2) dans le rotor par une
échelle de couleur. On remarque que le bord de fuite s’est déplacé de plus de 2 ¢cm et que
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FIGURE 4.28 — Calage 3 (a) et vitesse de rotation de la pale (b) en fonction de ’azimut
pour les lois LC1, LC2 et LC3

ce déplacement a été amorti sur une large zone du maillage environnant qui correspond
a la zone de gradient de couleur. La figure 4.30 confirme que seule la pale de la partie
amont subit une variation d’incidence conséquente pour la loi LC2.
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FIGURE 4.29 — Visualisations de déformation de maillage au bord d’attaque (a) et au
bord de fuite (b). Comparaison & § = 120° entre la loi LC1 (a gauche) et la
configuration Darrieus § = 0° (a droite).

4.7.2 Influence de la variation de calage sur la partie amont de 1’hy-
drolienne

Les lois de calage LC1, LC2 et LC3 définies dans la section 4.7.1.3 permettent d’éva-
luer I'influence de l'incidence du profil dans la partie amont de la turbine sur les per-
formances de ’hydrolienne. Le tableau 4.10 montre que les trois lois conduisent a une
augmentation du coefficient de puissance moyen de ’ordre de 30%. La performance maxi-
male est obtenue avec la loi LC2 qui permet d’atteindre un CP de 0,574, soit 34,3% de
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F1GURE 4.30 — Visualisations de la déformation du maillage pour la loi LC2.

plus que la configuration Darrieus associée.

Loi CP | Variation (%)
Darrieus | 0.427 ref
LC1 0.570 +33,3
LC2 0.574 +34,3
LC3 0.568 +32,8

TABLE 4.10 — Coefficients de puissance moyens des lois LC1, LC2 et LC3 et variation
(%) par rapport a la configuration Darrieus.

270 | __._ LC2

180

FIGURE 4.31 — Coefficient de puissance instantané pour les lois LC1, LC2 et LC3.

Les trois lois de calage présentées dans cette partie modifient sensiblement la répar-
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tition du coefficient de puissance instantané (CP) en fonction de I'azimut. La figure 4.31
montre que les valeurs maximales de CP sont obtenues aux mémes azimuts avec et sans
variation de calage mais le CP varie presque linéairement entre ces maxima pour les lois
LC1, LC2 et LC3 alors qu’il passe par un minimum de faible valeur dans la configuration
Darrieus. On a ainsi CP;, = 0.114 pour la configuration Darrieus contre CP,;, = 0.434
pour la loi LC2. La loi LC1 a le CPyax le plus faible des trois lois mais a le CP, le
plus élevé. A linverse, la loi LC3 a le CPax le plus élevé mais a le CP i, le plus faible.
La loi LC2 est logiquement entre les lois LC1 et LC3 quelque soit 'azimut considéré.

Le lissage du CP observé sur la figure 4.31 s’explique par la différence de répartition
des contributions amont / aval de la force motrice au couple. La figure 4.32(a) montre
que les lois de calage diminuent la valeur du coefficient d’effort tangent (Ci, équation
(4.6)) dans la partie amont et l'augmentent dans la partie aval. En particulier, plus
I'incidence des pales est saturée a une valeur faible dans la moitié amont, plus le C¢
sera réduit en amont et augmenté en aval. La loi LC1 est donc celle qui génere la
répartition amont / aval la plus équilibrée, ce qui se traduit par I’évolution de CP la
plus lisse observée sur la figure 4.31. Ce n’est cependant pas la loi qui permet d’obtenir la
performance hydrodynamique la plus élevée. Parallelement, les lois de calage diminuent
la valeur absolue du coefficient d’effort normal (Cy,, équation (4.6)) dans la partie amont
de la turbine et 'augmentent dans la partie aval (Fig. 4.32(b)). L’amplitude entre les
extremum de chaque courbe est similaire (~ 15) mais la valeur maximale est réduite
avec les lois de calage.
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FIGURE 4.32 — Evolution des coefficients d’efforts tangents (a) et normaux (b) pour la
pale 1, lois LC1, LC2 et LC3.

Ce changement de répartition amont / aval des coefficients Cy et C, vient de la
variation de chargement subie par les profils du fait de la variation de calage. La réduction
d’incidence imposée par les lois LC1, LC2 et LC3 dans la partie amont de ’hydrolienne
réduit le chargement des pales. Celles-ci prélevent moins d’énergie a 1’écoulement et,
de plus, fonctionnent avec une finesse plus élevée, sur une large plage d’azimut. Le
prélevement d’énergie est donc encore plus faible. En diminuant la récupération d’énergie
dans la partie amont, on augmente la vitesse de 1’écoulement au cceur de la turbine (Fig.
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4.33). Cela se traduit directement par une vitesse et une incidence plus importantes dans
la partie aval et ainsi un chargement plus important. Les pales contribuent ainsi a ’effort
moteur dans la partie aval alors que cette contribution est nulle voire négative pour la
configuration Darrieus. La figure 4.33 montre que la loi LC1 conduit a la vitesse axiale la
plus élevée au centre de la turbine et la loi LC3 conduit a la vitesse axiale la plus faible.
L’écart entre les lois LC1 et LC3 est de 0,15 m/s a 0,25 m/s, ce qui est relativement
faible mais a un effet non négligeable sur le C; puisque la variation de vitesse axiale
influe sur la norme et sur I'incidence de la vitesse relative vue par la pale en aval. On
note que la vitesse axiale au centre de la turbine est plus réguliere avec les lois de calage
que dans la configuration Darrieus. La figure 4.34 présente les iso-contours du rapport
de vitesse axiale Uy/U,, dans la configuration Darrieus et pour la loi LC2. Le champ
de vitesse 2D au coeur de la turbine est clairement moins perturbé avec la loi LC2 que
dans la configuration Darrieus.

— Darrieus ......... LCl
--- LC2 ---LC3
0.6 |- ‘
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FIGURE 4.33 — Profils de vitesse (Uyx) en fonction de y/D au centre de la turbine
(x/D = 0) pour les lois LC1, LC2 et LC3

La figure 4.35 présente l'incidence («) vue par les pales telle que calculée par I'équa-
tion (4.3) (triangle des vitesses avec Uy, non perturbé en amont de ’hydrolienne) et celle
calculée & partir de la position du point d’arrét dans les résultats des calculs (Annexe
C). L’écart entre le résultat de I'équation (4.3) et le résultat du calcul sans variation de
calage des pales (Darrieus) montre l'influence du blocage hydrodynamique de la turbine
Darrieus sur l'incidence des profils. L’incidence suit la méme évolution dans la partie
amont pour ces deux cas avec, cependant, des valeurs plus faibles pour le résultat de
calcul (tmax = 16° contre 19,5°). Dans la partie aval, I'’équation (4.3) n’est plus du tout
valable puisque le ralentissement de 1’écoulement conduit & une forte baisse de 'inci-
dence. Celle-ci est a peu pres constante et égale a -2,5° sur toute la moitié aval. On note
que ’évolution de l'incidence est tres proche de celle de leffort tangent (Fig. 4.32(a)). La
figure 4.35 confirme le bon fonctionnement des lois de calage. L’incidence, dans la par-
tie amont, est saturée a des valeurs plus faibles qu’attendu (8,1° contre 10°, 6,8° contre
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FIGURE 4.34 — Iso-contours du rapport de vitesse axiale (Ux/Us) au cceur de la
turbine pour la configuration Darrieus (gauche) et la loi LC2 (droite)

8° et 4,4° contre 6°) du fait du ralentissement de 1’écoulement en amont de la turbine
mais ’écart est plus faible qu’entre le résultat de 1’équation (4.3) et le cas Darrieus cal-
culé. La figure 4.35 montre aussi que les trois lois de calage conduisent a des incidences
tres similaires dans la partie aval avec des valeurs d’environ -7,5° contre -2,5° pour la
configuration Darrieus.
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FI1GURE 4.35 — Angles d’incidence pour la configuration Darrieus et les lois LC1, LC2
et LC3
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FIGURE 4.36 — Profils de vitesse axiale (Ux) en amont de ’hydrolienne (x=-1 m =
-0,63 D) (a) et sur 'axe y = 0 m (b). La turbine est représentée par les pointillés noirs.

Les lois de calage n’influent pas uniquement sur la vitesse au centre de la turbine mais

aussi, plus largement, sur le blocage hydrodynamique en amont et sur le sillage en aval. La
figure 4.36(a) montre que la vitesse axiale en amont de la turbine est sensiblement affectée
par la variation de calage. Les profils de vitesse présentés sont des profils instantanés pris
a la méme position azimutale de la turbine (pale 1 en § = 0°), comme pour les figures
4.33, 4.34 et 4.36(b). En pratique, ces profils évoluent périodiquement avec l’azimut
(période 27/3). Les lois testées diminuent l'effet de blocage. La vitesse minimale est
ainsi Uy = 1,24 m/s pour la configuration Darrieus contre Uy = 1,64 m/s avec la
loi LC1. Le fait de réduire le blocage hydrodynamique en amont de la turbine est tres
positif puisque cela permet a plus de débit de traverser la turbine. Cela a aussi pour
effet d’augmenter la norme et 'incidence de la vitesse relative pour la partie amont, ou
plutot de rapprocher ces valeurs des valeurs théoriques présentées sur la figure 4.27, qui
considerent un écoulement amont non ralenti.
La figure 4.36(b) montre I’évolution de la vitesse axiale sur 'axe (y = 0 m) pour la
zone x/D € [-2,2]. La décroissance de la vitesse axiale, en amont de la turbine, est plus
importante pour la configuration Darrieus qu’avec les lois de calage, en accord avec ce
qui a été dit précédemment. On remarque que l'influence de I’hydrolienne s’étend loin en
amont puisqu’en x/D = —1, 3, la vitesse axiale ne vaut que 88% de U,. La décroissance
de la vitesse axiale entre les partie amont et aval de la turbine est similaire dans les quatre
cas considérés et se traduit par une baisse d’environ 0,4 m/s. En aval de ’hydrolienne,
la décroissance de la vitesse axiale a une pente plus importante avec les lois de calage
que dans la configuration Darrieus. Cela peut s’expliquer par le fait que les lois de calage
induisent un chargement plus important des profils dans la partie aval, qui ralentissent
donc plus I'écoulement.

Les lois LC1, LC2 et LC3 montrent qu'une amélioration de performance est possible
tout en lissant la courbe de CP. Le principe de ces lois est de diminuer I'incidence des
pales dans la partie amont de I’hydrolienne uniquement. Cela a pour effet de réduire
I’énergie récupérée dans la partie amont et d’augmenter sensiblement celle récupérée



150 CHAPITRE 4 : Application a la turbine SHIVA

dans la partie aval, dont le calage est fixe. Le CP est augmenté de plus de 30% grace
a ces lois qui permettent notamment aux pales de fonctionner avec une finesse plus
intéressante que celle mise en jeu dans la configuration Darrieus.

4.7.3 Couplage des lois de calage amont / aval

On définit maintenant une loi de calage qui fait varier l'incidence des pales dans
la partie amont et dans la partie aval de I'hydrolienne pour tenter de récupérer plus
d’énergie. La loi de calage LLC4 est ainsi congue a partir de la loi LC2, en ajoutant une
variation de calage dans la partie aval. L’objectif est de bénéficier des performances de la
meilleure loi définie précédemment et de I'améliorer en augmentant 1’énergie récupérée
dans la partie aval. On constate sur la figure 4.35 que l'incidence des pales atteint 7,5°
(en valeur absolue) dans la partie aval avec la loi LC2. On va augmenter l'incidence du
profil dans cette partie de la turbine avec une fonction sinus d’amplitude 4°. C’est une
augmentation modérée de l'incidence des pales qui permet d’éviter le décrochage, tout
en étant suffisamment importante pour voir ses effets sur les performances de la turbine.
Les parametres de la loi LC4 sont donnés dans le tableau 4.11. Les principales diffé-
rences avec la loi LC2 concernent I'amplitude du sinus de la partie aval et les polynomes
d’interpolation entre les lois amont et aval.

LC4
Oxmont ] 33
loi amont [°] 8 - atan()\félég()e)) 180

Ontnont [] 163

Ot [ 197

loi aval [°] 4 % sin(0)
oy 7 327

Int 1 [] 0+ 0,092z + 0,003z% — 0,001z
Int 2 [7] —0,142 + 0, 4352 — 0,08322 + 0, 00623
Int 3 [7] 0— 0,137z + 0,0162% — 0,0012>
Int 4 [] —2,179 + 0,059x — 0,0012% + 0, 000123

TABLE 4.11 — Loi de calage LLC4 : saturation de I'incidence de la partie amont et
augmentation de celle de la partie aval par loi sinusoidale d’amplitude 4°.

Loi CP | Variation (%)
Darrieus | 0.427 ref

LC2 0.574 +34,3

LC4 0.574 +34,3

TABLE 4.12 — Coefficients de puissance moyens des lois LC2 et LC4 et variation (%)
par rapport a la configuration Darrieus.

La loi LC4 génere un CP de 0,574, égal & celui généré par la loi LC2 (Tab. 4.12).



4.7 Analyse de la turbine avec contréle actif de 'angle de calage 151
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FIGURE 4.37 — Coeflicient de puissance instantané pour les lois LC2 et LC4

L’augmentation d’incidence dans la partie aval de I’hydrolienne n’a donc eu aucune
influence sur la valeur moyenne du CP. La figure 4.37 montre que la répartition du CP
instantané est légerement différente entre les deux lois. Pour une révolution compléte de
la turbine, la valeur maximale du CP instantané est augmentée et la valeur minimale
est réduite. La loi LC4 a ainsi un comportement qui se rapproche de celui de la loi LC3.
Cette différence s’explique sur la figure 4.38(a) ott la loi LC4 diminue le C; dans la moitié
amont et 'augmente dans la partie aval, par rapport a la loi LC2. L’augmentation de
C; dans la partie aval était attendue, a 'inverse de sa diminution dans la partie amont.
Parallelement, la figure 4.38(b) montre que la loi LC4 diminue ’effort normal dans la

partie amont et 'augmente dans la partie aval, ce qui est cohérent avec 'observation du
Cs.
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FIGURE 4.38 — Evolution des coefficients d’efforts tangents (a) et normaux (b) pour les
lois de calage LC2 et LC3
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La figure 4.39 montre que la loi LC4 ralentit I’écoulement au cocur de la turbine
d’environ 0,1 m/s par rapport a la loi LC2. L’augmentation de I'incidence dans la partie
aval a donc pour effet d’augmenter le blocage hydrodynamique de la turbine. Cet effet
peut aussi se voir sur la figure 4.40 ou les iso-contours du rapport de vitesse axiale
montrent une légere différence entre les champs de vitesse 2D obtenus avec les lois LC2
et LC4. La figure 4.41(a) montre que cette différence de blocage existe déja en amont,
meéme si elle est faible et la figure 4.41(b) montre que 1’écart de vitesse axiale entre les
lois LC2 et LC4 augmente au coeur de la turbine. La position géométrique de la pale
étant la méme, dans la moitié amont, pour les deux lois, 'effort généré par la loi LC4

—— Darrieus - - - LC2
--=  LC4

0 0.5 1 1.5 2 2.5

Uy (m/s)

FIGURE 4.40 — Iso-contours du rapport de vitesse axiale (Ux/Us) au coeur de la
turbine pour les lois LC2 (gauche) et LC4 (droite)
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est plus faible sur cette partie puisque la vitesse axiale est réduite a cause du blocage
imposé par la pale de la partie aval. La figure 4.42 montre que la loi LC4 augmente
I'incidence de 2° dans la partie aval (9,1° contre 7,3° pour la loi LC2), ce qui est inférieur
a la rotation de 4° du profil imposée par la loi LC4. Parallélement, I'incidence est plus
faible dans la partie amont pour la loi LC4 que pour la loi LC2. Ces deux effets sont dus
a laugmentation du blocage hydrodynamique causé par 'augmentation de I'incidence
dans la partie aval et expliquent la variation d’effort tangent entre les deux lois.
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FIGURE 4.41 — Profils de vitesse (Ux) en amont de ’hydrolienne (x=-1 m) (a) et sur
laxe y = 0m (b)
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FIGURE 4.42 — Incidence pour les lois LC2 et LC4

La stratégie adoptée pour la loi LC4 n’est donc pas payante puisqu’on obtient la
méme performance globale avec une courbe de CP moins réguliere et des efforts nor-
maux plus importants. La notion de blocage hydrodynamique di a la turbine apparait
comme essentielle pour 'augmentation des performances de I’hydrolienne. L’optimum
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sera donc un compromis entre une incidence suffisamment élevée pour appliquer un
chargement important a la pale et une incidence suffisamment faible pour bloquer au
minimum [’écoulement traversant la turbine. Les lois testées semblent encourager un
fonctionnement des pales a une incidence égale voire légerement inférieure a celle cor-
respondant a la finesse maximale.

Conclusion

Ce chapitre a présenté les résultats de I’étude CFD appliquée & ’hydrolienne SHIVA.
Une étude de vérification a permis de s’assurer que les résultats sont indépendants du
pas de temps, du raffinement du maillage et des dimensions du domaine de calcul. La
procédure de calcul a été validée en comparant les calculs SST et SST-TM a des données
expérimentales obtenues sur un profil NACA 0018 a différentes incidences et & un nombre
de Reynolds Re = 7 x 10°, proche de ceux rencontrés dans la turbine.

L’influence de la transition sur les performances de la turbine SHIVA a été étudiée
en comparant les résultats des calculs SST et SST-TM pour plusieurs points de fonc-
tionnement (A = 2 & A = 6). Le résultat obtenu au parametre d’avance A = 2 s’est
avéré intéressant puisque le modele de transition permet une meilleure prédiction du
décrochage dynamique qu’un modele tout turbulent tel que le modele SST, comme I'a
montré le chapitre 3. Ce résultat est en accord avec I’étude de Lanzafame et al. (2014).
Pour les parametres d’avance plus élevés, les calculs SST-TM prédisent des coefficients
de puissance qui augmentent régulierement avec A\. Ce comportement est a 'opposé de
ce qui est attendu. On s’attend en effet a obtenir une courbe en forme de cloche comme
celle que donnent les calculs SST. Il a été montré que I'incidence des pales est prédite de
maniere quasi-identique par les deux modeles. La différence majeure provient des coeffi-
cients de frottement. Les calculs SST-TM prédisent en effet une couche limite laminaire
sur une portion importante des pales ce qui conduit & une trainée visqueuse pres de deux
fois plus faible que celle prédite par les calculs SST. Aux valeurs élevées du parametre
d’avance, les effets visqueux sont directement liés a la performance de la turbine et cette
différence de trainée explique les écarts observés. Il est possible que le modele de tran-
sition prédise incorrectement la localisation de la transition sur les pales a cause d’'un
mauvais taux de turbulence, d’'un état de surface des pales irréaliste ou d’'un mauvais
calibrage du modele. Les études menées au chapitre 3 ainsi que la validation effectuée a
la section 4.5 de ce chapitre avaient pourtant montré un bon comportement du modele.
I1 semble donc indispensable de compléter ultérieurement cette étude par des essais sur
le prototype.

L’influence du controle actif de I'angle de calage des pales a ensuite été étudiée.
Quatre lois de calage ont été comparées et ont permis de dégager les éléments suivants.
La diminution de l'incidence des pales dans la moitié amont de I’hydrolienne permet
de diminuer le blocage hydrodynamique de la turbine. Cela permet & un débit plus
important de traverser I’hydrolienne et les pales récuperent ainsi plus d’énergie dans la
partie aval de la turbine. La perte concédée dans la partie amont est largement compensée
par le gain effectué dans la partie aval. Le bilan est donc favorable et permet d’atteindre
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une augmentation du CP de l'ordre de 30% pour les meilleures lois de calage testées.
Cela permet aussi de lisser le couple produit par la turbine, ce qui est intéressant pour la
conception des génératrices et réduit la fatigue des matériaux. La puissance nécessaire
a la mise en rotation des profils a été calculée par Paillard (2011) et est inférieure a
1% du CP. Les amplitudes des lois de calage de Paillard (2011) sont plus faibles que
celles des lois développées ici. La puissance nécessaire sera donc plus élevée, mais ne
devrait pas dépasser 1 & 2 % du CP. Le controle actif de I'angle de calage est donc
énergétiquement rentable. La combinaison des lois de calage entre les parties amont
et aval de la turbine est délicate puisque 1'une influe directement sur I’autre. On ne
peut donc pas agir uniquement sur une des parties pour modifier les performances de la
turbine. Enfin on observe que la vitesse de I’écoulement dans le sillage de la turbine est
plus élevée lorsque les lois de calages sont utilisées, en particulier pour les lois LC1 et LC2.
Ces lois permettent donc d’augmenter le coefficient de puissance moyen de ’hydrolienne
et perturbent moins I’écoulement en aval de la turbine, ce qui est intéressant pour I’étude
de fermes d’hydroliennes.
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Conclusion

Cette these s’inscrit dans la continuité des theses de Ducoin (2008) et Paillard (2011)
effectuées au sein de I'Institut de Recherche de I'Ecole Navale (IRENav). Le but est ici
d’étudier les effets de la transition laminaire - turbulent et du controle actif du calage
des pales sur les performances de I’hydrolienne SHIVA (Systeme Hydrolien Intelligent &
Variation d’Angle) dimensionnée dans le cadre de la these de Paillard (2011).

Le premier chapitre a présenté, dans une synthese bibliographique, les trois princi-
paux mécanismes de la transition laminaire - turbulent que sont la transition naturelle,
la transition bypass et la transition induite par un bulbe de séparation laminaire. Les
différentes modélisations de la transition ont ensuite été présentées, avec une attention
particuliere sur les capacités de chaque modele. Il est apparu que le modele de transi-
tion 7 — Rey, développé récemment pour les codes RANS (Menter et al. (2006)), permet
une précision des résultats intéressante pour un cout de calcul modéré, comparé aux
approches LES et DNS.

Le deuxieéme chapitre a rappelé les principes et les équations des modélisations RANS
et LES ainsi que du modele de transition v — Reg avant de détailler les méthodes numé-
riques utilisées par le code CFX. Les protocoles expérimentaux concernant les mesures
de portance, trainée et moment sur un profil fixe et en mouvement de tangage forcé dans
le tunnel hydrodynamique de 'TRENav ont ensuite été présentés.

Une analyse physique de I’écoulement transitionnel autour du profil NACA 66312
au nombre de Reynolds Re = 7,5 x 10° a été effectuée dans le chapitre 3 en comparant
des résultats expérimentaux et numériques. Les résultats expérimentaux ont été obtenus
dans le tunnel hydrodynamique de 'IRENav. Les comparaisons sont fondées sur ’analyse
locale des pressions, des profils de vitesse dans la zone du bulbe de séparation laminaire
(Ducoin (2008), Ducoin et al. (2012)) et sur 'analyse des portances, trainées et moments
mesurés sur un profil fixe et en mouvement de tangage forcé, ce qui permet de se rappro-
cher de la dynamique des pales d’une hydrolienne & axe transverse. Des calculs RANS
2D, avec et sans modeéle de transition, RANS 3D et LES ont été menés afin de comparer
les approches et évaluer la précision des simulations. Les calculs RANS 2D effectués avec
le modele de transition ont montré une bonne concordance avec les mesures de portance
et de moment, avec les coefficients de pression et avec les profils de vitesse mesurés a une
incidence de 2° dans la zone du bulbe de séparation laminaire d’extrados. Les calculs
RANS 2D effectués avec le modele tout turbulent (SST) ont montré une bonne concor-
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dance avec les mesures de portance et de moment obtenues en ajoutant une bande de
rugosité sur le bord d’attaque du profil. Un écart a été observé entre les résultats des
calculs RANS 2D et ceux des mesures effectuées dans le tunnel hydrodynamique. Les
calculs RANS 3D effectués indiquent que cet écart est dii aux tourbillons d’emplanture
qui se développent a la jonction entre le profil et les parois latérales de la section d’essais.
Ce chapitre a ainsi permis d’évaluer les apports du modele de transition v — Rey par
rapport au modele SST (tout turbulent) pour un écoulement a Reynolds critique ainsi
que pour des cas de décrochage dynamique avant de 'utiliser sur I’hydrolienne.

Enfin, le chapitre 4 a présenté 1’étude numérique de la turbine SHIVA dans le cadre
d’une approche bidimensionnelle. La premiere partie a présenté 'influence de la transi-
tion laminaire - turbulent sur les performances de la turbine. Il apparait que 1'utilisation
du modele de transition est intéressante a A = 2 ou les pales subissent un décrochage dy-
namique important dans la partie amont de I’hydrolienne. Les A plus élevés montrent un
comportement incohérent : le CP augmente continiiment jusqu’a A = 6. Ce phénomene
s’explique par la prédiction d’une trainée environ deux fois plus faible avec le modele de
transition. Une couche limite laminaire se développe en effet sur une portion importante
des pales et conduit & un frottement visqueux plus faible que pour une couche limite
turbulente. Pour ces valeurs de A, la performance de la turbine est dominée par les effets
visqueux et cette différence a donc un effet important sur le CP. On peut considérer que
le modele ne prédit pas correctement la transition sur les pales malgré les bons résultats
obtenus dans le chapitre 3 et au début du chapitre 4. Il apparait donc important d’ob-
tenir des données expérimentales pour comprendre ce comportement et éventuellement
recalibrer le modele de transition pour les valeurs élevées de A.

La deuxieme partie de ce chapitre a présenté 'influence du contréle actif du calage
des pales sur les performances de la turbine SHIVA avec le modele SST (tout turbulent)
a A = 3. Par rapport a I’étude de Paillard (2011), des lois de calage avancées permettant
de différencier les parties amont et aval de la turbine ont été développées en s’assurant de
leur continuité et de leur dérivabilité (C1). Les résultats montrent qu’il est intéressant
de réduire l'incidence des pales dans la moitié amont afin d’augmenter la vitesse de
I’écoulement au milieu de la turbine et d’augmenter ainsi I’énergie récupérée par les pales
dans la moitié aval. Cela augmente le coefficient de puissance moyen, lisse la répartition
de couple et augmente la vitesse en aval de la turbine (dans le sillage). L’augmentation
de l'incidence dans la partie aval n’est pas forcement intéressante dans la mesure ou elle
induit un blocage hydrodynamique qui pénalise la partie amont.

Les résultats obtenus permettent d’identifier les régimes de fonctionnement a étudier
et donnent des informations importantes vis-a-vis des lois de calage a tester.
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Perspectives

Afin d’identifier clairement la cause de la différence de portance observée lors de
I’étude sur ’hydrofoil entre les cas avec et sans ajout d’'une bande de rugosité au bord
d’attaque, il sera intéressant d’effectuer une série de mesures en plagant une bande de
rugosité en différents endroits. En plagant la bande de rugosité uniquement sur I’extrados
ou uniquement sur l'intrados, cela permettra de distinguer ce qui releve purement de
I’état de la couche limite ou de 'effet du bulbe de séparation laminaire.

Le calcul LES & o = 2° devra étre poursuivi pour pouvoir observer 'instationnarité
des efforts sur un temps plus long et permettre ainsi d’expliquer I'origine des fluctuations
observées expérimentalement sur la portance et la trainée. Les mesures proposées pour
expliquer la différence de portance permettront d’apporter des éléments de réponse, en
indiquant notamment s’il s’agit de l'interaction, au niveau du bord de fuite, entre les
structures tourbillonnaires lachées par les bulbes de séparation laminaire de 'extrados
et de l'intrados.

Concernant I’hydrolienne SHIVA | il sera intéressant de poursuivre les calculs en effec-
tuant une étude paramétrique des lois de calage amont et aval. Cela permettra d’identifier
Iinfluence du controle actif de ’angle de calage des pales dans la moitié amont sur les
performances des pales dans la moitié aval et inversement. La loi optimale déduite de
cette étude devra étre adaptée en une loi continue et dérivable deux fois (C?), utilisable
pour le démonstrateur. Il faudra ensuite étendre I’étude a une plage de A plus large.

Enfin, les résultats obtenus avec une réduction de I'incidence des pales dans la moitié
amont de I’hydrolienne ont montré une augmentation du coefficient de puissance moyen
et une augmentation de la vitesse en aval de la turbine (sillage) par rapport a une tur-
bine & pales fixes (type Darrieus). L’utilisation du controle actif du calage des pales
permettrait donc d’augmenter la densité de puissance surfacique d’une ferme d’hydro-
lienne par rapport a une turbine & pales fixes. Cependant, la loi de calage optimale pour
une hydrolienne isolée ne sera pas la méme que celle permettant 'efficacité optimale
d’une ferme d’hydroliennes. Il sera donc intéressant d’étudier I'interaction entre la loi de
calage, 'augmentation du coefficient de puissance moyen et la vitesse de I’écoulement
dans le sillage de la turbine.
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Annexe A

Sensibilité aux dimensions du
domaine de calcul

Une étude de sensibilité a la taille du domaine est menée afin de s’assurer que les
calculs sont effectués en domaine infini. Cette configuration differe des essais qui seront
effectués en bassin mais est plus proche d’une implantation en mer et a aussi I’avantage
d’étre plus facilement comparable aux résultats d’autres études. Plusieurs dimensions
sont testées pour les domaines (Tab. A.1). Le maillage du domaine de calcul de base
(D5) est conservé et I'agrandissement du domaine se fait uniquement par ajout de cellules
autour du domaine D5.

Nom du maillage | amont (D) | aval (D) | haut (D) | bas (D)
D5 3 10 ) 5
D4 10 10 5 5
D3 10 10 10 10
D2 30 30 30 30
D1 50 50 50 50

TABLE A.1 — Etendue spatiale des maillages de ’étude de sensibilité (exprimée en
diametres (D) de turbine)

La figure A.1 présente 1’évolution du coefficient de puissance moyen (CP) pour les
domaines de calcul du tableau A.1. Tous les calculs sont initialisés par le résultat du
calcul sur le domaine D5, ils ont donc tous le méme CP en 0. Le calcul sur le domaine
D5 a tourné pendant suffisamment longtemps (35 tours) pour que le sillage soit établi et
que le CP atteigne une valeur asymptotique, représentée par la ligne continue. Le calcul
sur le domaine D4 montre que la frontiere amont du domaine D5 est placée trop pres
de la turbine (3D contre 10D pour D4) et empéche la déviation des lignes de courant
de s’établir correctement. Le débit traversant la turbine est plus important dans D5 que
dans D4, ce qui explique la différence de CP. Le calcul sur le domaine D3 conduit &
un CP quatre points inférieur au calcul sur D4. Cela indique que les parois latérales du
domaine D4 sont trop proches de la turbine et induisent un effet de confinement non
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FIGURE A.1 — Evolution du coefficient de puissance moyen (CP) pour différentes tailles
de domaine
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FIGURE A.2 — Profils de vitesse suivant x (a) et suivant y (b) en x=-1m

négligeable. Le domaine D2 conduit & une baisse de trois points sur le CP par rapport
au domaine D3, ce qui signifie que les frontieres de D3 sont placées trop pres de la
turbine. Enfin, le domaine D1 conduit & un CP trés proche de celui du domaine D2. La
convergence en taille de domaine est donc atteinte pour le domaine D2 qui est considéré
comme domaine infini et sera utilisé dans la suite de I’étude. La figure A.2 présente les
profils de vitesse (Ux et Uy) extraits 0,125 diametre (20 cm) en amont de la turbine
(x=-1 m). Tous les profils sont extraits de résultats convergés en CP et pour la méme
position azimutale de la turbine (profil 1 en # = 0°). La vitesse verticale (Vv) est tres
peu affectée par le changement de domaine de calcul a I'inverse de la vitesse axiale (Vu)
qui évolue sensiblement de D5 a D1. La vitesse en y=0 m est en effet plus élevée pour D5
que pour D1 (1,36 m/s contre 1,24 m/s). L’écart reste & peu pres constant sur la plage
de y affichée. On remarque que les courbes D1 et D2 sont superposées, ce qui confirme
la convergence en taille de domaine.



Annexe B

Interpolation par les splines
cubiques

Cette annexe B reprend largement un document de cours diffusé par le professeur
André Fortin de I'’Université Laval au Québec. Ce document peut étre téléchargé au lien
suivant :

http ://www.giref.ulaval.ca/ afortin/mat17442/documents/splines.pdf

Le document de cours a été adapté au cas particulier d’interpolation par splines cubiques
présenté dans ce document.

B.1 Principe et théorie

Les splines cubiques permettent de réaliser une interpolation entre (n + 1) points
avec un polynéme du troisieme degré décrivant chaque intervalle [x;,2;41]. La courbe
résultante est deux fois dérivable. Dans chaque intervalle de longueur h; = z;11 — x;
(1=0,1,2,...,n), on utilise un polynéme de degré 3 de la forme suivante :

1 1"
pi(z) = fi + fi(z —x;) + %(ZB —x)? + %(x —2;)® pouri=0,1,2,...,n—1 (B.1)

Les polynomes sont reliés de fagon a ce que la courbe résultante soit deux fois différen-
tiable. Les coefficients & déterminer, f;, f/, f/'et fI”, sont les valeurs de la spline et de ses
trois premieres dérivées en x;. Les (n+1) points d’interpolation conduisent & n intervalles
[, 2i+1] qui résultent en 4n coefficients inconnus (f;, f/, f/etf/"pouri =0,1,2,...,n—1).

Toutes les inconnues vont étre exprimées en fonction des dérivées secondes f! aux nceuds
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et la solution du probleme sera obtenue par la résolution d’un systeme linéaire tridiago-
nal de dimension (n+ 1). On complete donc notre ensemble d’inconnues en introduisant
la dérivée seconde f, au nceud z,, de sorte que nous aurons un grand total de (4n + 1)
inconnues que nous réduirons en un systeme de dimension (n + 1). Les coefficients sont
déterminés par les conditions suivantes :

— fI" est la dérivée seconde de la spline en x,. On a ainsi une premiere équation :

fo = h_1(xn) = fr 1+ foia(@n — 2n1) = i1+ fi 1P

qui peut aussi s’écrire :
f/l £ 1
m __ JIn n—
n—1 — h 1 (B2)
e

— A sa premiére extrémité, le polynéme p;(x) passe par (z;, f(z;)), c’est a dire :
pi(z;) = fi = f(z;) pouri=0,1,2,...,n—1

ce qui donne n équations.
— De méme, on obtient n nouvelles équations en regardant a la deuxieme extrémité
de chaque sous-intervalle. Pour ¢ = 0,1,2,....n — 1 :

i "

pi(Tiv1) = f(wiv1) = fi + [i(@iy1 — z) + %(%‘H —x)? + é(miﬁ-l —x;)*

1" "

i 12 i 13
= f(x;) + flhi + —z!hi + L!hi
On peut ainsi isoler f] pour obtenir :

f(@iv1) — f(z; S 7 i i
le = < + )h ( ) — Ehi — ?hf = f[xi,l‘zdrl] - jhi - ?h? (B.3)

On impose maintenant la continuité des dérivées secondes aux (n — 1) noceuds
intérieurs z; 41,7 =0,1,...,n — 2, c’est a dire n — 1 nouvelles équations :

P (@iv1) = pf (zig1)
ou encore :
fivi =1+ (@i — i) = f' + f"hi

et en isolant f”, on trouve :

" = £
7:/l/ _ Jut 7 (B4)
h;

Cette relation n’est a priori vraie que pour ¢ = 0, 1, ..., n—2. En vertu de I’équation

B.2, elle est également vraie pour ¢ = n — 1 de sorte que I’on peut remplacer dans
I’équation B.3 qui devient :

[l = flo, x; ]_ih,_ i1 — 7 b
i iy 41 21 % 31 i

et par la suite :
hifl! hifi
3 6

fi= flei, xi] — (B.5)
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— Il ne reste plus qu’a imposer la continuité de la dérivée premiere aux mémes
(n — 1) points intérieurs ((n — 1) nouvelles équations) :

p2+1(37z’+1) = p;(xiJrl)

ou encore :
"

floa = JL+ flhat 202

On peut ensuite utiliser les expressions B.4 et B.5 pour tout exprimer en fonction
des inconnues f;’. On a alors :

hivifiyy  hivrf) hif!  hifi, = fi
Flaip, Tigo] ———r L IR fl ]t L i (L) gy

3 6 3 6 2

qui devient en regroupant les termes :

hifi" 4+ 2(hi + hiz1) [ 1 + hivafie = 6(f@it1, miva] — fli, wiga])

Une derniere simplification est possible si 'on divise chaque terme de cette der-
niere équation par :

hi + hip1 = Tig1 — i+ Tigo — Tig1 = Tig2 — T
ce qui donne :

h

i1 _
m‘flﬁ_‘_Q ; LJCZ/{F2 - 6f[x’w xi+17$i+2] pour t = 07 17 ceey n—2
i i+

_l’_
FL (hi 4 hig)
(B.6)

Dans le cas ou les abscisses sont équidistantes, c’est a dire h; = h quel que soit i,
la matrice du systeme linéaire B.6 se trouve simplifiée :

1 1 .
5 z,/+2f7,/fl-1+§fz,g—2 = 6f[xia$i+1)xi+2] pour 1 :0517"'7’”72 (B7)

On obtient alors une matrice tridiagonale dont la diagonale principale ne contient
que des 2, tandis que les deux autres diagonales sont constituées de coeflicients
valant % On a donc imposé un total de 4n — 1 contraintes a nos 4n + 1 inconnues
de départ. On a également exprimé toutes les inconnues du systéme en fonction
des dérivées secondes f;’ de la spline et de fait il ne reste que n + 1 inconnues
pour les n — 1 équations du systeme B.6. On doit donc ajouter, de facon plus
ou moins arbitraire, deux équations supplémentaires pour compléter le systeme
et avoir autant d’équations que d’inconnues. Plusieurs méthodes permettent de
déterminer ces équations supplémentaires. On ne développera ici que la méthode
utilisée dans ce document qui consiste a imposer les dérivées premieres aux ex-
trémités des zones Intermédiaire haut et Intermédiaire bas.

On impose pj(zg) = a et p),_;(x,) = b aux deux extrémités, avec a et b déter-
minés aux extrémités des lois amont et aval (analytiquement). En xg, on utilise
directement la relation B.5 :

hofo  hofi a

fo = flxo, z1] — 3 G
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qui devient :
2fg + fi = O(f[ffo,fﬁl] a)

En x,, cependant, on ne peut utiliser directement la relation B.5 puisqu’elle n’est
définie que pour i allant de 0 & n — 2. Cependant, de la définition de p,—1(x) :

"

Par (20) = Fos + Fianoy + 2502

ce qui fait qu’en développant f/_; et f/”, & l'aide des formules B.5 et B.2, on

trouve : b
n—1
Poca(n) = Flonor,zal + 2112 4 217) (B3)
Imposer b = p/,_(x,) revient alors & :
fr:zl_1+2f7,1/: (b_f[xnflal'n])

hn—l

et on doit donc ajouter au systeme B.6 les équations :

2fg + fi = O(f[xo,xl] a)

f;{—1+2f7/{: (b_f[$nfl7xn])

hn—l

B.2 Application a 'interpolation des lois de calage

Les interpolations utilisées dans cette étude relient trois points entre eux en imposant
la dérivée premiere de la courbe aux deux points extérieurs. La courbe est donc définie
par deux polynomes du troisieme degré dont il faut déterminer les coefficients par la
méthode décrite en B.1. On détaille le résultat obtenu pour le cas : saturation a AoA =
8° en amont et sinus d’amplitude 0,1° en aval.

On commence par la partie Intermédiaire bas. 11 faut déterminer les x;, f(x;), h;,
flzisxiva], flzi, xiv1, vito] et les dérivées premieres des lois de calage de la fin de la
partie amont et de début de la partie aval. Ces valeurs sont des données du probléeme ou
des résultats de calculs immeédiats. Pour avoir plus de précision sur les dérivées premieres
des lois de calage aux bords du domaine a interpoler, on utilise les valeurs analytiques
(Equations B.10 et B.11 et non pas le résultat d’un schéma numérique du premier ordre
amont). Les données du probleme et les valeurs des dérivées premieres sont explicitées
dans les tableaux B.1 et B.2.

e sin(6) .
Qamont = 8 — atan( N+ cos(@ )) avec « la loi de calage
cos(0) x (A+cos(0))+sin(6)> (BlO)
damont . (Acos(0))?
do - sin(0) 2
(1 + rcos(ay))
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Qaval = 0,1 X sin(f), avec « la loi de calage
dov, (B.11)
O:lagal =0,1 x cos(6)

z; f(@i) | hi | flrixin] | flos T, Tigo)
163 | -0,141511 | 17 0,00832 -0,0002954
180 0,0 17 | -0,00172
197 | -0,029237

TABLE B.1 — Données pour l'interpolation par splines cubiques de la partie
Intermédiaire bas

début de saturation | -0,23390 (°/s)
fin de saturation | 0,43849 (°/s)
début de sinus aval | -0,00167 (°/s)
fin de sinus aval 0,00146 (°/s)

TABLE B.2 — Dérivées de la loi de calage aux extrémitées des parties interpolées

On établit maintenant la matrice de résolution du systeme B.7 ainsi que le second
membre, issu des systemes B.7 et B.9 :

210 — X (f[xiyxi—‘rl] - daamont)
ho

Matrice : 1 2 % , second membre :

2
012

6 X flzi, Tit1, Tiyo] (B.12)
6
o (flzi, zig1] — dovayar)

Le systeme matriciel a résoudre est donc le suivant :

/ i 1 (; —0,15062
7 325 - 0,00177 (B.13)
"
7/ \o 1 2 0,00002
La résolution du systeme B.13 donne :
4 —0,08727
71=1 0,02392

(B.14)
, —0,01195



168 ANNEXE B : Interpolation par les splines cubiques

Ensuite, on déduit f] de f! par la relation B.5 et f/” de f par la relation B.4. Ce

qui donne :
1o 0,43507 . V 0, 00654 (B.15)
= e — X
fi —0,10340 " —0,00211

La spline cubique est donc définie par les polynomes B.16 sur la partie Intermédiaire
bas. La courbe résultante est illustrée sur la figure B.1. On remarque que la courbe passe
bien par 0° pour 'azimut 180°.

{ —0,141511 4 0, 435072 — 0, 0872722 + 0,006542° pour x € [163°,180°] (.16

0 — 0,10340z + 0,023922% — 0,002112® pour z € [180°, 197°]
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FiGURE B.1 — Loi de calage définie par 'interpolation sur la zone Intermédiaire bas

En procédant de la méme maniere sur la partie aval, on obtient :

zi | flx) | hi | flae@iva] | flze, @i, Tigo]
-33 | -0,05446 | 33 0,00165 -0,00006

0 0 33 | -0,00228

33 | -0,07535

TABLE B.3 — Données pour l'interpolation par splines cubiques de la partie
Intermédiaire haut

Le systeme matriciel a résoudre est le suivant :

(2 0,00005
7 % 2 % = —0,00036 (B.17)
1
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La résolution du systeme B.17 donne :

0 —0,00337 . .

1" S fo 0,00146 0 0,00031
1| = 0,00677 | dont on déduit : L= et{ ", |=

% fi 0,05763 1 —0, 00095
9 —0, 02444

(B.18)

La spline cubique est donc définie par les polynémes B.19 sur la partie Intermédiaire
haut. La courbe résultante est illustrée sur la figure B.2. On remarque que la courbe
passe bien par 0° pour I'azimut 0°.

{ —0,05446 + 0,00146z — 0,003372° + 0,000312° pour € [327°,360°] (B.19)

0+ 0,05763x + 0,00677z% — 0,000952° pour z € [0°,33°]

T
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FIGURE B.2 — Loi de calage définie par I'interpolation sur la zone Intermédiaire haut

Ces lois de calage conduisent & une variation continue (et dérivable) de I'incidence
relative théorique vue par les pales. La figure B.3 illustre ce propos a la fin de la saturation
a 8° dans la partie amont.
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Intermédiaire bas



Annexe C

Détermination de I’incidence
équivalente d’une pale a partir de
la position du point d’arrét

La détermination de l'incidence d’une pale dans une turbine a axe transverse est
compliquée a cause de la variation de la vitesse de I’écoulement au travers de la turbine.
La turbine se divise en effet en une moitié amont et une moitié aval et les pales, en
traversant la moitié aval, voient I’écoulement perturbé par le sillage de la moitié amont.
Une loi théorique existe pour donner l'incidence des pales dans le cas de la turbine
Darrieus mais celle-ci considere un écoulement non perturbé par la turbine. Cette loi est
convenable pour la moitié amont de la turbine mais elle n’est plus du tout valable pour
la moitié aval.

L’incidence est un parametre important pour la performance d’une telle hydrolienne.
Ainsi, pour avoir une détermination précise de I'incidence des pales quelque soit I'azimut
de la turbine, on utilise la position du point d’arrét. La position du point d’arrét varie
essentiellement en fonction de l'incidence de la pale et est peu dépendante d’autres
parametres tels que le nombre de Reynolds ou le taux de turbulence. Cela rend ce critére
trés intéressant pour déterminer l'incidence des pales dans une configuration complexe
comme la turbine Darrieus. On commence par étalonner la méthode en extrayant la
position (%) du point d’arrét de calculs sur profil fixe (calculs de validation, section 4.5)
afin de déterminer une loi d’interpolation. Le point d’arrét est considéré comme le point
de la pale ou le C, atteint sa valeur maximale (proche de 1). La figure C.1 montre
I’évolution de I'incidence en fonction de la position du point d’arrét et le polynome de
degré 5 (équation (C.1)) utilisé pour I'interpolation.

xT 5 T 4 x 3
a(rad) = 0,0036597 (1007) — 0,0395748 (1007) 40, 1570280 (1007>
C C C

—0,2847884 (100%)2 +0, 2894805 (100%) (C.1)
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172 position du point d’arrét
I
0.3 |- a
N
<
<
N’ 0.2 |- N
Q
Q
=
Q
o
R3) 0.1 (- —
=
e
« Calculs de validation
0 ——  Interpolation
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FIGURE C.1 — Détermination de la loi v = f (%(point d’arret))

On extrait ensuite le coefficient de pression sur une pale tous les 10° d’azimut dans
les résultats de calcul sur la turbine afin de déterminer la position du point d’arrét
(Cp(point d’arrét) = Cp, max). On utilise enfin I’équation (C.1) pour calculer I'incidence
de la pale a ’azimut considéré.

On notera que ’étalonnage est effectué sur un profil fixe dans un écoulement uni-
forme. L’étalonnage ne prend donc pas en compte les effets dus a la rotation du profil
autour du centre de la turbine (incidence différente au bord d’attaque et au bord de
fuite). L’étalonnage ne prend pas non plus en compte les effets dynamiques de la varia-
tion d’incidence vue par les pales de 'hydrolienne au cours de la rotation. L’incidence
déterminée par cette méthode est donc une incidence équivalente a celle d’un profil fixe
en terme de position du point d’arrét. Cette méthode est cependant plus précise que
d’autres techniques envisageables comme l'extraction du champ de vitesse en amont
de I’hydrolienne pour corriger la vitesse absolue dans le triangle des vitesses (données
instationnaires et tres sensibles a la distance entre la turbine et la ligne d’extraction).

Enfin, bien que non présenté ici, plusieurs étalonnages ont été comparés sur le profil
NACA 0018. Les résultats des calculs sur les maillages M2 et M3 avec le modele SST
(tout turbulent) et les résultats des calculs sur le maillage M2 avec le modele SST-TM
(transition) ont montré que la variation d’incidence en fonction de la position du point
d’arrét était tres proche dans tous les cas. Des fonctions séparées ont tout de méme été
utilisées pour la détermination de 'incidence équivalente des pales issues des calculs SST
et SST-TM.
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Résumé : Cette these vise a étudier les effets de la transition laminaire - turbulent et du controle actif
de langle de calage des pales sur les performances de 1’hydrolienne & axe transverse SHIVA (Systeéme
Hydrolien Intelligent & Variation d’Angle) développée a 'Institut de Recherche de I’Ecole-Navale (IRE-
Nav). L’écoulement transitionnel autour d’un hydrofoil est d’abord étudié en comparant des résultats
expérimentaux et numériques. Les résultats expérimentaux ont été obtenus dans le tunnel hydrodyna-
mique de 'TRENav. La transition s’effectue par un mécanisme de bulbe de séparation laminaire. Les
comparaisons sont fondées sur l'analyse locale des pressions, des profils de vitesse dans la zone du bulbe
de séparation laminaire et sur l'analyse des portances, trainées et moments mesurés sur un profil fixe
et en mouvement de tangage forcé. Des calculs RANS 2D, avec et sans modele de transition (v — Reg),
RANS 3D et LES 2,5D ont été menés afin de comparer les approches et évaluer la précision des simula-
tions. L’étude montre que le modele de transition v — Rep améliore nettement les résultats obtenus par
rapport & un modele tout turbulent (k —w SST) dans le cas d’un écoulement transitionnel.

L’influence de la transition laminaire - turbulent sur les performances de la turbine SHIVA est ensuite
étudiée en comparant les résultats de calculs effectués avec et sans modele de transition. L’approche est
bidimensionnelle. L’utilisation du modele de transition est intéressante au parametre d’avance A = 2
pour lequel les pales subissent un décrochage dynamique important. Le développement du tourbillon de
bord d’attaque, favorisé par le modele de transition, permet en effet une meilleure prédiction du décro-
chage. Les valeurs de A supérieures sont moins concluantes du fait de la prédiction d’'une trainée trop
faible par le modele de transition.

Enfin, 'influence du contréle actif du calage des pales sur les performances de la turbine est étudiée
au point de fonctionnement optimal de la turbine A = 3. Des lois de calage avancées sont développées,
permettant d’agir indépendamment sur la moitié amont ou aval de la turbine. La meilleure loi testée
permet une augmentation du coefficient de puissance de 34% tout en lissant la répartition du couple.

Mots-clés : hydrolienne a axe transverse, controle actif du calage des pales, transition laminaire -
turbulent, bulbe de séparation laminaire, CFD

Title : Analysis of the transitional outflow on hydrofoil. Application to vertical axis tidal turbines with
active control of blade angle.

Abstract : This work studies the laminar-turbulent transition and the pitch control effects on the
performances of a vertical axis tidal turbine (SHIVA) developed at the French naval academy research
institute. Firstly, experimental and numerical results are compared to study the transitional flow around
a hydrofoil. The experiments were carried out in the hydrodynamic tunnel of the French naval academy
research institute and the laminar-turbulent transition was triggered by a laminar separation bubble
mechanism. Comparisons are based on the local analysis of pressure data and velocity profiles in the
vicinity of the laminar separation bubble. Lift, drag and moment coefficients measured on a fixed hy-
drofoil and on a hydrofoil undergoing a pitching movement are also used for comparison. 2D RANS
calculations carried out with or without a transition model (v — Reg), 3D RANS calculations and 2.5D
LES calculations were run so as to assess the accuracy of each type of simulation. This study shows that
the v — Rey transition model clearly improves the accuracy of the results compared to a fully turbulent
turbulence model (k —w SST) when considering a transitional flow.

The influence of the laminar-turbulent transition on the performance of the SHIVA turbine is then stu-
died. Results of 2D calculations run with and without transition model are compared. The use of the
transition model is relevant at the tip speed ratio value A = 2 for which the blades undergo dynamic
stall. The transition model leads to a better prediction of the leading edge vortex development and then
allows a better prediction of the dynamic stall. The use of the transition model at higher A values is less
relevant since the transition model appears to predict a drag too low.

Finally, the effect of the pitch control on the SHIVA turbine performance is studied at A = 3, for which
the power coefficient is the highest. Advanced pitching laws are developed to modify the blades’ angle
of attack independently on the upstream and downstream halves of the turbine. The best pitching law
tested in this study leads to an improvement of the power coefficient by 34% and smooths the torque
distribution.

Keywords : Vertical Axis Tidal Turbine, pitch control, laminar-turbulent transition, laminar separation
bubble, CFD



