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Résumé

Les écoulements transsoniques rencontrés dans le cadre de la propulsion aéronautique et spa-
tiale sont associés a l'apparition d'ondes de choc. En impactant la couche limite se développant
sur une paroi, un gradient de pression adverse est généré qui conduit a I'épaississement ou au
décollement de la couche limite. Lors de la vibration de la structure, 1'onde de choc oscille et in-
teragit avec la couche limite, générant une fluctuation de la pression statique a la paroi. Il s'ensuit
alors un échange d'énergie entre le fluide et la structure qui peut €tre stabilisant ou au contraire
conduire a une instabilité aéroélastique (flottement).

La modélisation de la réponse instationnaire de l'interaction onde de choc / couche limite
pour 1'étude des interactions fluide-structure est 'objet de ce travail de recherche. Il s'appuie sur
la résolution des équations de Navier-Stokes moyennées (RANS) et 1a modélisation de la turbu-
lence. Les méthodes et modeles utilisés ont été validés a partir de résultats expérimentaux issus
d'une tuyere transsonique dédiée a 1'étude des interactions fluide-structure. Ces travaux sont en-
suite appliqués a I'amélioration de la prédiction du flottement en turbomachine.

Une méthode linéarisée en temps permettant la résolution des équations RANS dans le do-
maine fréquentiel est utilisée. Nous confirmons I'importance de la dérivation du modele de tur-
bulence lors de la prédiction d'une interaction forte entre une onde de choc et une couche limite
décollée. Une méthode de régularisation est présentée puis appliquée aux opérateurs non déri-
vables du modele de turbulence k-w de Wilcox (2006).

La prédiction de la réponse instationnaire de I'interaction onde de choc / couche limite dans
une tuyere est évaluée a partir de simulations bidimensionnelles et présente un bon accord avec
les données expérimentales. En évaluant l'influence de la fréquence réduite, une instabilité aé-
roélastique de type flottement transsonique est identifiée. Un dispositif de contrdle, reposant sur
la génération d'ondes de pression rétrogrades a l'aval de la tuyere, est proposé puis validé numé-
riquement.

Enfin, une méthodologie est proposée pour comprendre les mécanismes aérodynamiques
conduisant au flottement. Pour cela, il a été réalisé un dessin provisoire d'une soufflante trans-
sonique a fort taux de dilution. Cette soufflante, I'ECLS, est destinée a 1'étude expérimentale
des instabilités aérodynamiques et aéroélastiques. La méthodologie proposée repose sur la si-
mulation 2D d'une coupe de téte et met a profit la linéarisation pour analyser la contribution de
sources locales en fonction de la fréquence réduite, du diametre nodal et de la déformée modale.

Mots-clés : interaction onde de choc / couche limite, méthode linéaire, modélisation de la
turbulence, flottement transsonique, controle
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Abstract

Transonic flows, which are common in aeronautical and spatial propulsion systems, produce
shock-waves over solid boundaries. When a shock-wave impacts the boundary layer, an adverse
pressure gradient is generated and a thickening or even a separation of the boundary layer is
induced. If the solid boundary vibrates, the shock-wave oscillates and interacts with the boun-
dary layer, leading to fluctuations of the static pressure at the wall. This induces an exchange
of energy between the fluid and the structure which can be stabilising or lead to an aeroelastic
instability (flutter).

The main objective of this Ph.D. thesis is the modelling of the unsteady behaviour of the
shock-wave / boundary layer interaction for fluid-structure interaction studies. To this end, si-
mulations have been carried out to solve Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS) equations
using two equations turbulence model. The method is validated using experimental data obtai-
ned on a transonic nozzle dedicated to aeroelastic studies. This method is then used to improve
the predictability of flutter events in turbomachinery.

A time-linearised frequency-domain method is applied to RANS equations. It is shown that
the unsteady behaviour of the turbulent boundary-layer contributes to the fluctuating static pres-
sure when the shock-wave / boundary layer interaction is strong. Hence, the frozen turbulence
assumption is not valid and the turbulence model must be derivated. Thus, the regularisation of
the non derivable operators is proposed and applied on Wilcox (2006) k-w turbulence model.

The unsteady behaviour of the shock-wave / boundary layer interaction in a transonic nozzle
is evaluated thanks to 2D numerical simulations and shows good agreement with experimental
data. When varying the reduced frequency, an aeroelastic instability is found, known as transonic
flutter. An active control device relying on backward travelling pressure waves is then designed
and numerically validated.

Finally, a methodology is proposed to understand the aerodynamic onsets of transonic flutter.
To this end, a preliminary design of a high bypass ratio transonic fan has been carried out.
This fan, named ECLS, is dedicated to experimental aerodynamic and aeroelastic studies. The
methodology relies on 2D simulations of a tip blade passage and uses linearisation to analyse
the contribution of local sources as a function of reduced frequency, nodal diameter and mode
shape.

Keywords : shock-wave / boundary layer interaction, linearised method, turbulence model-
ling, transonic flutter, control
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Introduction

Dans le cadre de la propulsion aéronautique et spatiale, les écoulements rencontrés sont sou-
vent transsoniques et conduisent a 1'apparition d'ondes de choc qui interagissent avec la couche
limite. On retrouve de telles interactions sur la voilure des avions de chasse, dans l'entrée d'air
des statoréacteurs, au sein des tuyeres propulsant le lanceur Ariane V ou a travers les étages des
turboréacteurs. Sous l'effet de perturbations, les ondes de chocs oscillent et induisent un char-
gement dynamique des structures qui peut conduire a la fatigue des liaisons mécaniques ou au
déclenchement d'instabilités aéroélastiques. Les caractéristiques de ces oscillations peuvent étre
pilotées par la couche limite qui tend a s'épaissir, voire a décoller, sous 1'impact de I'onde de choc.

Pour un écoulement transsonique a la surface d'un solide, 1'oscillation de la structure en-
gendre des variations de courbure locale et éventuellement de section débitante qui induisent un
déplacement de 1'onde de choc. Si I'onde de choc se déplace vers l'aval, le gradient de pression
s'intensifie et la couche limite peut €tre amenée a décoller. A l'inverse, lors d'un déplacement
vers I'amont, la réduction de l'intensité de 1'onde de choc peut s'accompagner d'un rattachement
de la couche limite. Ainsi, suivant l'intensité du gradient de pression moyen, le décollement de
la couche limite peut tre intermittent. Lorsque la fréquence d'excitation augmente, ce scénario
se complexifie et la vitesse relative de 1'onde de choc par rapport a I'écoulement doit étre prise
en compte. La simulation numérique des écoulements est un outil relativement fiable et peu col-
teux pour prédire la réponse instationnaire d'un tel systéme.

Plusieurs stratégies de simulation peuvent étre envisagées en fonction du domaine d'appli-
cation et de la fidélité recherchée. Dans ce travail, nous nous intéressons a des problématiques
vibratoires en turbomachine faisant intervenir une interaction onde de choc / couche limite. Un
des objectifs est de concevoir un module expérimental de soufflante transsonique dédié a 1'étude
des instabilités aéroélastiques et aérodynamiques. Pour orienter la conception, nous cherchons a
explorer l'influence de plusieurs parametres (fréquence, diametre nodal, déformée) sur la stabi-
lité de la structure. Nous avons choisi de nous appuyer sur la résolution d'équations moyennées,
peu coliteuse et permettant des temps de restitution courts adaptés a des études paramétriques.
Cette stratégie nécessite de modéliser les échelles spatiales associées a la turbulence et ne permet
pas de les calculer directement. La validation des modeles a partir de résultats expérimentaux
est dans ce cas une étape préliminaire indispensable a toute analyse physique.

Les travaux présentés dans ce mémoire s'intéressent a la réponse de l'interaction onde de
choc / couche limite sous I'effet de I'oscillation périodique des parois (simulant un mode propre
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de la structure sans couplage avec le fluide). Pour mener cette étude, je me suis appuyé sur la
modélisation et la simulation numérique des écoulements transsoniques décollés. A partir de
résultats expérimentaux préexistants, les modeles et méthodes numériques développés ont été
évalués sur la prédiction stationnaire de 1'interaction onde de choc / couche limite décollée puis
sur la réponse de l'interaction a une vibration de la structure. Un dispositif actif a ensuite été
proposé et validé numériquement pour le contrdle des instabilités aéroélastiques transsoniques.
La méthodologie a ensuite été appliquée a 1'étude des instabilités aéroélastiques en turbomachine
pour identifier les mécanismes a l'origine du flottement d'une soufflante transsonique.

Organisation du manuscrit

Le premier chapitre introduit la problématique du flottement en turbomachine. Le fonctionne-
ment général des turboréacteurs est présenté ainsi que leurs spécificités pour l'interaction fluide-
structure. Les conditions d'apparition du flottement en soufflante transsoniques sont ensuite re-
censées. Enfin, nous réalisons les toutes premieres versions d'une soufflante appelée ECL5 dont
la conception a pour objectif 1'étude des instabilités en turbomachine et dont la réponse aéroé-
lastique sera étudiée dans le chapitre 5.

Le second chapitre est consacré aux méthodes numériques pour la prédiction des écoule-
ments transsoniques décollés en interaction fluide-structure. Une revue de littérature concernant
les stratégies de couplage est proposée puis les méthodes utilisées dans ces travaux sont pré-
sentées, en insistant sur la discrétisation temporelle et la modélisation de la turbulence. Les
hypotheses et limites connues des différents modeles sont également exposées. La derniere sec-
tion est consacrée a la régularisation d'un nouveau modele de turbulence, implémenté au solveur
Turb'Flow dans le cadre de cette these.

La réponse moyenne de l'interaction onde de choc / couche limite est 1'objet du troisieme
chapitre. Il s'ouvre sur une revue présentant les différents types d'interaction en lien avec I'ap-
plication finale ainsi que leurs principales caractéristiques. Un banc expérimental dédié a la
réponse instationnaire de l'interaction onde de choc / couche limite, et dont les résultats ont per-
mis la validation des méthodes numériques, est ensuite présenté. Les résultats de simulations
stationnaires sont ensuite exposés pour évaluer les capacités prédictives du solveur, notamment
en fonction du modele de turbulence utilisé, sur la description des décollements associés a une
interaction forte.

La quatrieme chapitre s'attaque a I'évaluation des méthodes de simulations instationnaires. La
confrontation des résultats numériques de l'interaction onde de choc / couche limite soumise a
la vibration de la structure est exposée. Des simulations complémentaires permettent d'identifier
une fréquence d'excitation a laquelle une instabilité de type flottement apparait. Une technique
permettant le contrdle de 1'instabilité au moyen d'ondes acoustiques est ensuite proposée et va-
lidée numériquement.

Dans un cinquieme chapitre, nous appliquons la méthodologie développée a l'identification
des origines du flottement de blocage en soufflante. Les simulations s'appuient sur le premier
dessin de I'ECLS5 représentatif d'une soufflante aéronautique transsonique. En particulier, 1'in-
fluence de la fréquence réduite, du déphasage inter-aubes et de la déformée modale est évaluée.

Enfin, les résultats marquants de la thése sont synthétisés dans un dernier chapitre. Les pers-
pectives qu'ouvrent ces travaux sont également abordées.



Chapitre

Vers une meilleure compréhension du
flottement en turbomachine

Sommaire
1.1 Fonctionnement d'un turboréacteur . . ... ................ 4
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Une des finalités de cette these est la conception d'un modele expérimental, a 1'échelle 1/4,
représentatif d'une soufflante transsonique. Ce modele, I'ECLS, sera a terme testé a travers une
campagne expérimentale, notamment afin d'améliorer la compréhension des mécanismes asso-

ciés au flottement en turbomachine.

Dans une premiere section nous présentons le principe de fonctionnement d'un turboréacteur
ainsi que le régime des écoulements rencontrés. Nous exposons ensuite les principales caracté-
ristiques de l'interaction fluide-structure en turbomachine ainsi qu'une revue de littérature des
événements de flottement observés en soufflante. Dans une troisieme section, nous nous ap-
puyons sur cette revue pour positionner I'ECLS5 en termes d'objectifs scientifiques et de perfor-
mances. Nous présentons enfin les deux premieres versions du module en insistant sur les choix

retenus et leurs conséquences.
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1.1 Fonctionnement d'un turboréacteur

La troisieme loi de Newton, parfois appelée principe des actions réciproques, stipule que
toute force appliquée par un systéme A sur un systeéme B s'accompagne d'une force de B sur A de
méme intensité et de direction opposée. En faisant accélérer un écoulement a travers une hélice,
une force est appliquée sur l'air et, par le principe que I'on vient d'énoncer, I'hélice recoit une
force équivalente de direction opposée. C'est sur ce principe de réaction que repose la propulsion
aéronautique. Pour augmenter la vitesse en vol et la charge transportable, les premiers avionneurs
ont cherché a augmenter la poussée fournie par 1'hélice. Les turboréacteurs sont une réponse
technologique a une telle demande.

1.1.1 Principe de fonctionnement

Les turboréacteurs les plus utilisés pour le transport aérien civil sont dits a double flux. L'air
est aspiré a travers une soufflante (fan dans la littérature anglophone) puis 1'écoulement est sé-
paré en deux flux. Le flux primaire traverse successivement les étages de compresseurs basse
pression, les étages de compresseurs haute pression, la chambre de combustion puis les étages
de turbines haute et basse pression. Le flux secondaire est redressé a 'aval de la soufflante puis
éjecté a travers une tuyere annulaire. On classe généralement les turboréacteurs en fonction de
leur taux de dilution (ou BPR pour ByPass Ratio), c'est-a-dire le rapport entre le débit secondaire
et le débit primaire. Les moteurs qui équipent actuellement les longs courriers ont des taux de
dilution élevés, ce qui garantit un rendement élevé. Sur ces moteurs, plus des trois quarts de la
poussée sont générés par le flux secondaire (flux froid) alimenté par la soufflante. La fonction
principale de la partie motrice est donc d'entrainer la soufflante qui propulse finalement 1'avion.
Pour réduire la consommation de carburant, les motoristes cherchent a augmenter le débit du
flux secondaire pour fournir une poussée plus importante a partir d'une méme quantité d'éner-
gie. Ceci se manifeste par une augmentation continuelle du taux de dilution des turboréacteurs.
Dans les années 1980, 'ordre de grandeur d'un fort taux de dilution était de 5 (Rolls-Royce,
1986). Depuis, les taux de dilution ont doublé, notamment grace a l'utilisation de matériaux
composites permettant d'augmenter le diametre des soufflantes. A titre d'exemple, le LEAP-1A
de CFM-International, entré en service en 2016, affiche un taux de dilution de 11 (Safran Air-
craft Engines, 2016). Une vue du LEAP-1B, dont le taux de dilution est de 9, est présenté sur la
Fig. 1.1 ainsi qu'une vue rapprochée des aubes de la soufflante. En installant un réducteur entre
la soufflante et la turbine basse pression, des taux de dilution encore plus importants peuvent
étre obtenus. C'est la technologie retenue par Pratt & Whitney sur le PW1127G-JM qui propulse
I'A320neo avec un taux de dilution de 12.5 (Pratt & Whitney, 2016). Les prochaines innovations
attendues dans la propulsion aéronautiques concernent le développement de moteurs a tres fort
taux de dilution (UHBR pour Ultra-High Bypass Ratio), compris entre 15 et 20.

Les compresseurs actuels fonctionnent sur une large plage pour garantir 1'opérabilité dans
les phases de décollage, de croisiere, d'approche et d’atterrissage. Au décollage, la vitesse de
rotation est maximale pour fournir le maximum de poussée et le chargement sur les aubes est
tres important. La vitesse de rotation du régime de croisiere est dite nominale et correspond au
maximum de rendement du moteur. En phase d'approche, la vitesse est considérablement réduite
pour permettre la descente. On représente la plage de fonctionnement d'une turbomachine par
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Figure 1.1 — Moteur LEAP-1B monté sur un Boeing 737 MAX (a gauche) et vue rapprochée des
aubes de la soufflante (2 droite) d'aprés GE Reports (2016)

1'évolution du taux de pression fourni en fonction du débit pour différentes vitesses de rotation.
Pour un compresseur, on obtient alors le diagramme représenté sur la Fig. 1.2. Les courbes ca-
ractéristiques a vitesse de rotation constante (iso-vitesse) sont souvent monotones et présentent
une pente négative. L'augmentation du taux de pression est donc associée, a vitesse de rotation
constante, a une diminution du débit. En revanche, 1'évolution du rendement avec le débit n'est
pas monotone mais atteint un maximum. L'ensemble des points constituant la ligne de rende-
ment maximal est représenté sur la Fig. 1.2. Les courbes caractéristiques sont limitées par le
phénomene de pompage a bas débit et par le blocage aérodynamique a haut débit.

Le pompage est une instabilité du systeme qui se manifeste par des oscillations du débit.
Celui-ci peut méme devenir négatif, on parle alors de pompage profond. Bien que plusieurs pré-
curseurs du pompage aient été observés, le déclenchement de celui-ci n'est pas completement
expliqué. A 1'échelle globale, le pompage se déclenche lorsque le compresseur ne peut plus com-
primer le fluide incident jusqu'a la pression en sortie. A haut débit, la plage de fonctionnement
est limitée par un autre mécanisme physique, le blocage aérodynamique. Celui-ci est associé au
maximum de débit atteignable pour une vitesse de rotation. Rappelons que pour un écoulement
compressible dans une tuyere convergente-divergente, le débit maximal est obtenu lorsque le
nombre de Mach atteint 1'unité au col (section d'aire minimale). en turbomachine, le canal inter-
aubes joue le role d'une tuyere et le débit est également bloqué si le nombre de Mach relatif
(c'est-a-dire associé au repere tournant) est égal a 1 au col. A géométrie fixe, le débit de blocage
dépend alors de la vitesse de rotation de la machine.

1.1.2 Ecoulement transsonique a travers une soufflante

Une conséquence de 1'augmentation du taux de dilution des turboréacteurs est 1'allongement
des aubes de soufflantes. On observe en paralléle une diminution du nombre de pales et I'uti-
lisation de nouveaux matériaux, en grande partie composites, pour réduire le poids du moteur.
Pour générer le méme travail, il est alors nécessaire de charger davantage les aubes, c'est-a-dire
transférer plus d'énergie entre les parties tournantes et le fluide. Pour la soufflante, cela se ma-
nifeste par une corde plus longue et un fort vrillage du pied a la téte.
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Figure 1.2 — Plage de fonctionnement typique d'une soufflante transsonique (taux de pression
fourni en fonction du débit masse pour différentes vitesses de rotation - Nn : vitesse nominale)

En fonctionnement, pour une méme vitesse de rotation, le débit varie a travers un compresseur
en fonction de la demande de charge. Ainsi, le méme canal inter-aubes doit opérer dans diffé-
rentes conditions. De plus, les écoulements rencontrés varient du régime subsonique en pied
des aubes jusqu'au régime supersonique pres du carter. Entre ces deux limites, I'écoulement pré-
sente un régime transsonique, c'est-a-dire subsonique en entrée et en sortie mais comportant une
poche supersonique (et éventuellement une onde de choc) dans le canal inter-aubes. La hauteur
de veine a laquelle ce régime apparait dépend de la vitesse de rotation de la machine. Nous nous
intéressons maintenant aux différentes topologies que 1'on peut rencontrer en écoulement trans-
sonique, représentées sur la Fig. 1.3. A haut débit, I'incidence est négative et une onde de choc
droite traverse le canal inter-aubes. Dans ces conditions, le débit ne peut plus augmenter et on
parle de blocage aérodynamique. Une telle topologie est réprésentée sur la Fig. 1.3(c). Lorsque le
débit diminue, l'incidence augmente et I'onde de choc qui bloquait le canal remonte vers 1'amont.
L'écoulement nominal ot le rendement est maximal correspond généralement a une incidence
proche de zéro. On retrouve alors une poche supersonique conséquente et une onde de choc qui
peut s'étendre jusqu'a I'amont du bord d'attaque de 1'aube adjacente. Cette topologie est présen-
tée sur la Fig. 1.3(b). Si le débit continue a diminuer, l'incidence augmente et I'onde de choc
se rapproche du bord d'attaque. L'étendue de la poche supersonique est généralement petite et
un décollement peut se produire derriere I'onde de choc droite (voir Fig. 1.3(a)). Si l'incidence
augmente encore, le décollement peut s'étendre jusqu'a couvrir 1'intégralité de 1'extrados. L'écou-
lement n'est donc plus dévié et les pertes sont trés importantes, ce qui se caractérise par une chute
brutale du taux de pression (décrochage du profil).
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Figure 1.3 — Canal inter-aubes soumis a des écoulements transsoniques d'incidence variable (LS :
ligne sonique, OC : onde de choc droite)

Les trois écoulements précédemment présentés sont dits stationnaires, c'est-a-dire qu'il sont
invariant en temps dans le repere relatif a la roue, au moins en ce qui concerne les grandes
échelles caractéristiques. Cependant, lors du fonctionnement, les aubes d'une turbomachine sont
susceptibles d'entrer en vibration, notamment pendant les phases d'accélération. Il y a alors inter-
action entre le mouvement de la structure et I'écoulement environnant. L'étude de ces interactions
est le domaine de 1'aéroélasticité.

1.2 Interaction fluide-structure en turbomachine

Les caractéristiques des instabilités liées a 1'interaction fluide-structure, tel que le flottement,
dépendent de la nature de 1'écoulement et de 'objet considéré. Nous proposons ici une pré-
sentation générale de 1'aéroélasticité, domaine multi-disciplinaire s'intéressant aux interactions
fluide-structure. Les caractéristiques propres aux turbomachines, par opposition a I'aérodyna-
mique externe, sont ensuite exposées. Le cas plus particulier du flottement en soufflante est
traité dans une dernicre partie.

1.2.1 Adéroélasticité générale

L'aéroélasticité est 1'étude des interactions entre forces élastiques, inertielles et aérodyna-
miques. Les différents couplages possibles entre ces forces sont classiquement positionnés sur
le triangle de Collar (1946) représenté sur la Fig. 1.4. Les vibrations mécaniques font intervenir
la dynamique des structures (forces inertielles) ainsi que 1'élasticité des matériaux qui impose
une force de rappel. D'autre part, la stabilité aérodynamique s'intéresse a la stabilité d'une struc-
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Figure 1.4 — Triangle aéroélastique de Collar (1946)

ture vibrant dans un écoulement. Enfin, 1'aéroélasticité statique concerne la déformation statique
des aubes dans un écoulement.

Lorsqu'une structure entre en vibration a une certaine fréquence, 1'écoulement environnant
est perturbé et s'adapte a cette vibration. La déformée de 1'aube, ainsi que sa fréquence de vibra-
tion, dépendent du chargement aérodynamique. Lors de la vibration, des forces aérodynamiques
instationnaires s'appliquent a la structure qui se déplace, induisant ainsi un échange d'énergie
entre le fluide et la structure. Si le fluide extrait de 1'énergie a la structure, I'amplitude de vibra-
tion diminue jusqu'au retour a 'équilibre et on parle alors de stabilité aéroélastique. A l'inverse,
une instabilité aéroélastique correspond a 'excitation de la structure par le fluide. L'amplitude de
vibration augmente alors et la rupture du systéme peut étre atteinte si la dissipation mécanique
ne suffit plus a évacuer 1'énergie fournie par le fluide. Si la rupture n'est pas atteinte le systéme
peut atteindre un cycle limite pour lequel 1'amplitude de vibration est constante. Un tel état se
caractérise par un équilibre entre excitation du fluide et dissipation mécanique (par exemple par
frottement au niveau des liaisons mécaniques). De telles instabilités dépendent du systeme étudié
et peuvent étre classées suivant le mode de vibration ou la topologie de I'écoulement environnant.

On distingue généralement deux grandes familles de mécanismes aéroélastiques, la réponse
forcée et le flottement. La réponse forcée se caractérise par un forcage extérieur au systeme
considéré. en turbomachine, cela concerne par exemple le défilement des sillages du rotor sur le
stator. Ces sillages induisent des fluctuations de vitesse et de pression a 'amont des aubages donc
un chargement instationnaire des aubes. Parmi les sources de réponse forcée on peut citer égale-
ment les distorsions d'entrée d'air qui excitent la soufflante ou les effets potentiels entre les roues
de turbine. Dans tous les cas, ce phénomene est associé a des causes déterministes. L'autre fa-
mille est celle du flottement, qui est défini comme une instabilité auto-excitée et auto-entretenue.
Par ces termes, on entend que l'instationnarité responsable du chargement dynamique n'est pas
convectée depuis I'amont mais plutdt produite dans le voisinage immédiat de la structure. L'in-
stabilité se développe alors sans forcage extérieur.
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Figure 1.5 - Evolution de la fréquence associée aux premiers modes propres d'une aile d'avion
(a) et d'une aube de turbomachine (b)

1.2.2 Spécificités structurelles des turbomachines
Raideur des aubes

En aérodynamique externe, 1'épaisseur de l'aile est généralement petite devant sa corde et
son envergure. La voilure est donc élancée et sa déformation peut étre importante, ce qui définit
une structure souple. Les fréquences propres d'une telle structure sont relativement basses et
dépendent du chargement aérodynamique. Le premier mode de flexion présente la fréquence
propre la plus basse. Le premier mode de torsion présente une fréquence propre supérieure mais
proche du premier mode de flexion. Lorsque la vitesse de 1'appareil augmente, le chargement sur
l'aile augmente et la fréquence associée au premier mode de flexion augmente (au niveau de la
structure, le chargement aérodynamique est percu comme un terme de raideur supplémentaire).
Si la fréquence du premier mode de flexion coincide avec celle du premier mode de torsion, un
couplage se créée et aboutit a une instabilité aéroélastique (voir Fig. 1.5(a)). On parle alors de
flottement classique.

A l'inverse, en turbomachine, I'envergure des aubes est plus courte et le rapport entre la masse
du fluide et la masse de la structure est tres faible. Par conséquent, les déformations rencontrées
sont de plus faible amplitude et les fréquences propres de vibration des aubes sont a la fois plus
élevées et moins sensibles au chargement qu'en aérodynamique externe. Les fréquences asso-
ciées au premier mode de flexion et de torsion sont relativement éloignées et le flottement clas-
sique est rarement rencontré en turbomachine. S'il apparaft toutefois, il est généralement induit
par le couplage du deuxieme mode de flexion avec le premier mode de torsion (voir Fig. 1.5(b)).

Déphasage inter-aubes

Dans la majorité des événements de flottement en turbomachine, on ne rencontre pas de
couplage entre différents modes mais plutdt I'excitation de I'aube par le fluide selon un mode
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Figure 1.6 — Diagramme d'une roue vibrant selon un mode a deux diametres (a gauche) et a cinq
diameétres (droite)

propre de la structure. Une autre particularité des turbomachines est le couplage existant entre
deux aubes adjacentes. Ce couplage peut-étre 1ié soit a la structure, en particulier dans le cas des
disques aubagés monoblocs (DAM), soit a I'aérodynamique du fait de la périodicité angulaire de
laroue. Ainsi, lors de I'excitation des aubes selon un mode de vibration, le déphasage entre deux
aubes adjacentes, appelé angle de déphasage inter-aubes (IBPA pour Inter Blade Phase Angle
dans la littérature anglophone), est contraint par la périodicité azimutale. Une autre fagon de se
représenter le déphasage inter-aubes est d'observer la déformée de la roue complete. On distingue
alors des lobes d'amplitude maximale ou minimale (ventres de vibration) ainsi que des noeuds ol
I'amplitude est nulle. Dans le repere de 1'aube, la vitesse circonférentielle de ces lobes est liée a la
fréquence du mode excité tandis que le nombre de lobes est défini par le déphasage inter-aubes.
On peut alors définir le mode de la roue par le nombre de diaméetre nodaux ND. Formellement,
c'est le nombre de diametres ou 1'amplitude de vibration est nulle. De facon équivalente, c'est
aussi le nombre de lobes d'amplitude maximale (ou minimale). Sur la Fig. 2.3 est représentée
une roue vibrant selon deux modes différents (ND = 2 et ND = 5). Si, dans le repere de la
roue, les lobes tournent selon le sens de rotation de la machine (respectivement le sens inverse),
on compte les diametres nodaux positivement (respectivement négativement). Dans le repere
absolu, cela correspond a des lobes tournant plus vite que la roue (respectivement moins vite).
On peut relier I'BPA au diametre nodal grace au nombre d'aubes :

B 27ND
=N

(1.1)

o

1.2.3 Propriétés de I'écoulement en turbomachine
Fréquence réduite

Un autre parametre important pour 1'étude des interactions fluide-structure est le rapport entre
le temps caractéristique de I'écoulement et le temps caractéristique de la vibration de la machine.
Ce rapport est appelé fréquence réduite et sa pertinence dépend du choix des échelles de temps
en fonction du phénomene étudié. Pour I'étude du flottement en turbomachine, le temps caracté-
ristique choisi est le temps que met une particule pour parcourir la corde, c'est-a-dire le rapport

10
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de la corde aérodynamique par la vitesse de 1'écoulement a 1'amont des aubes (Dowell et al.,
2004, Chap. 8). Le temps caractéristique instationnaire est la période temporelle d'une oscilla-
tion. Suivant la valeur de la fréquence réduite, on peut alors classer les phénomenes en trois
régimes :

— quasi-stationnaire (k << 1) : 'écoulement répond instantanément a une perturbation ;

— instationnaire (k =~ 1) : fort couplage entre 'écoulement et la vibration ;

— fortement instationnaire (k >> 1) : 1'écoulement ne varie pas au cours d'un cycle de

vibration, il y a alors un déphasage entre 1'excitation et la réponse.

La fréquence réduite, ou son inverse la vitesse réduite, a longtemps été utilisée comme critere de
conception pour éviter 1'apparition du flottement. Pour cela plusieurs corrélations ont permis de
définir des zones de sécurité, notamment en fonction du mode de vibration (Srinivasan, 1997).

Aéroacoustique en conduit annulaire

L'aéroacoustique concerne 1'étude de la génération et de la propagation du bruit au sein d'un
écoulement compressible. La génération de bruit est associée a une perturbation de vorticité et
peut se produire au sein d'un écoulement libre (par exemple un jet turbulent) ou a proximité
d'une surface (sillage impactant un bord d'attaque). En aérodynamique externe, la caractérisa-
tion des sources et du rayonnement acoustiques permet de contrdler la signature acoustique et
d'augmenter le confort des usagers au sein d'un appareil mais aussi au sol dans les zones de fort
trafic aérien. La propagation des ondes acoustiques dans toutes les directions est affectée par la
vitesse de 1'appareil, les effets d'installation ainsi que les éventuelles couches de cisaillement. Si
les ondes se déplacent dans la méme direction que 1'écoulement, elles sont dites progressives et
leur vitesse vaut U + c ou U est la vitesse moyenne de 1'écoulement et c la vitesse du son, ou
célérité. Sinon elles sont dites rétrogrades et leur vitesse de phase vaut U — c. Rappelons qu'en
régime supersonique toutes les ondes sont progressives et que le transfert d'information de 1'aval
vers I'amont est limité aux zones subsoniques, si elles existent.

En turbomachine, la propagation des ondes ne se fait pas en champ libre mais au sein d'un
conduit annulaire. Si les parois, correspondant au moyeu et au carter, sont supposées infiniment
rigides, le gradient de la fluctuation de pression dans la direction normale a la paroi doit €tre nul.
Ainsi, pour une fréquence donnée, seul un certain nombre d'angles de propagation sont possibles
pour des ondes planes obliques et on parle alors de modes passants ou cut-on dans la littérature
anglophone. Les modes sont repérés par le couple (m,n) ou l'indice m est le nombre d'onde dans
la direction azimutale et l'indice n le nombre d'onde dans la direction radiale. Une représenta-
tion des champs de pression associés a certains couples d'indices sont donnés sur la Fig. 1.7.
Notons que le mode (0,0), c'est-a-dire dont le vecteur d'onde est colinéaire a I'axe de rotation de
la machine, satisfait toujours les conditions limites au moyeu et au carter et est toujours passant.
Les autres modes sont propagatifs si leur fréquence est supérieure a la fréquence de coupure du
conduit pour le mode considéré. Autrement dit, pour un mode donné, le conduit se comporte vis
a vis de la fréquence comme un filtre passe-haut. Si la fréquence est inférieure a la fréquence de
coupure, le mode est dit coupé ou cut-off et I'amplitude de I'onde associée est exponentiellement
amortie, d'autant plus séverement que la fréquence est éloignée de la fréquence de coupure (Ty-
ler et Sofrin, 1962).

11



Chapitre 1. Vers une meilleure compréhension du flottement en turbomachine

. . 2, |
N y/ =Y
g 0 1 4 0 ‘ 1
mode (4,1) mode (4,3)
1 - T 1 - -
- . o0 % :;: S
., M h,’\ | 05| RN
&Y 5| s,
- : o ’=..l
D: B - Ofr» : -
v - % Set
05} >, 05} e rgretes
Ay veedaels
A - A —
-1 0 1 -1 0 1
mode (16,1) mode (16,3)

Figure 1.7 — Champs de pression modaux dans une conduite annulaire pour différents nombres
d'ondes azimutaux (premier indice) et radiaux (second indice)

La fréquence de coupure de chaque mode dépend de I'écoulement moyen, plus précisément
du nombre de Mach et de l'angle « que fait la vitesse absolue avec 1'axe de la machine. En
turbomachine, le chargement des aubes conduit a un écoulement moyen différent a 1'amont et a
lI'aval de chaque roue. Il est possible, sous certaines hypotheses, de calculer les fréquences de
coupure a I'amont et a 1'aval (Fang et Atassi, 1991). On aura alors majoritairement des ondes
progressives s'il y a plus de modes coupés a 'amont qu'a l'aval et majoritairement des ondes
régressives s'il y a plus de modes coupés a I'aval.

Atassi et al. (1995) montrent que 1'amplitude des ondes régressives augmente exponentielle-
ment en approchant une ligne sonique. Ce phénomeéne, connu sous le nom de blocage acoustique,
est moins intense si des ondes progressives sont présentes dans I'écoulement. Il existe donc un
lien tres fort entre 1'amplitude des fluctuations de pression au voisinage d'une onde de choc et
les conditions de propagation acoustiques. On s'attend en particulier a une amplification des
ondes régressives générées au bord de fuite pour les écoulements transsoniques. Le déphasage
de I'onde acoustique entre le bord de fuite et le pied de 'onde de choc contribuera alors au dépha-
sage du mouvement de 1'onde de choc par rapport au mouvement de 1'aube. Une telle excitation
acoustique pourra contribuer positivement ou négativement a la stabilité aéroélastique.
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Sensibilité au point de fonctionnement

Le flottement peut intervenir dans une roue de compresseur en différents points de la plage
de fonctionnement. Cela permet de classer les différents types de flottements. Le flottement
classique qui consiste en un couplage entre les modes de flexion et de torsion n'est pas associé
a un point de fonctionnement particulier. Les flottements dits de décrochage apparaissent pour
des incidences fortes, c'est-a-dire pres de la ligne de pompage, a différentes vitesses de rotation.
A T'inverse, les flottements amorcés sont li€s a la présence d'onde de choc dans le canal inter-
aube. Les incidences sont faibles ou négatives et I'écoulement incident peut €tre subsonique ou
supersonique. Les principaux types de flottements en compresseur sont présentés sur la Fig. 1.8
et détaillés ci-dessous. Pour une revue exhaustive, le lecteur est renvoyé au travail de Fransson
(1999, Chap. 5).

— Le flottement de décrochage subsonique apparait lorsque le profil décroche dans le ré-
gime subsonique. On appelle décrochage le décollement de la couche limite des le bord
d'attaque, le plus souvent sans rattachement sur le profil.

— Le flottement de décrochage transsonique se caractérise par la présence d'une onde de
choc sur l'extrados. La topologie de 1'écoulement est proche de celle présentée sur la
Fig. 1.3(a). Un décollement peut €tre présent au pied de I'onde de choc.

— Le flottement de décrochage supersonique apparait dans les méme conditions que le flot-
tement de décrochage transsonique pour des nombres de Mach relatifs en amont supé-
rieurs a 1'unité. Une onde de choc forte se forme sur I'extrados et s'étend devant une ou
plusieurs aubes adjacentes. Le couche limite derriere 1'onde de choc décolle systémati-
quement.

— Le flottement de blocage apparait pour un régime amont subsonique avec des incidences
faibles ou négatives. La structure dans le canal inter-aubes est proche de celle du flotte-
ment supersonique amorcé a haute contre pression.

— Le flottement supersonique amorcé a faible contre pression se rencontre pour de fortes
vitesses de rotation et des incidences faibles. L'écoulement a 'amont du canal inter-aubes
est proche du flottement supersonique amorcé a haute contre pression. Dans le canal,
une onde de choc oblique est générée pres du bord de fuite et peut se réfléchir sur I'aube
adjacente.

— Le flottement supersonique amorcé a haute contre pression se rencontre pour de fortes
vitesses de rotation et des incidences autour du point nominal. Une onde de choc faible
se détache du bord d'attaque et une onde de choc forte traverse le canal inter-aubes.

1.2.4 Les événements de flottement en soufflante

Le classement présenté plus haut permet de regrouper les flottements selon la topologie de
I'écoulement dans laquelle ils sont susceptibles d’apparaitre. En revanche, il ne renseigne pas sur
les mécanismes physiques responsables de 1'instabilité. Dans cette partie, nous nous intéressons
plus particulierement aux flottements de décrochage des soufflantes aéronautiques.

Stargardter (1979) a réalisé une campagne expérimentale pour étudier les mécanismes pré-

curseurs des flottements de décrochage d'un rotor de soufflante. La roue utilisée est un module
de recherche de Pratt & Whitney comportant 32 aubes de diametre en téte ¢, = 82 cm et réa-
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flottement

1: de décrochage subsonique
2: de décrochage transsonique

3: de décrochage supersonique

taux de pression

4: de blocage

5: supersonique amorcé a faible contre-pression

6: supersonique amorcé a forte contre-pression

— T40% Nn
débit

\/

Figure 1.8 — Classement des différents types de flottement sur la plage de fonctionnement d'une
soufflante transsonique

lisant un taux de pression nominal 7; = 1.7 avec un rendement isentropique 7;; = 0.87 pour
une vitesse de rotation Nn = 11, 000 tr/min. Une poche de flottement précede la ligne de pom-
page sur la plage de fonctionnement pour une gamme de vitesses de rotation allant de 0.63Nn a
0.75Nn. Le banc est instrumenté avec des capteurs de pression instationnaire, des films chauds,
et des jauges de déformation permettant une description de 1'écoulement et du mouvement de
la roue pendant les cycles de flottement. Les conclusions obtenues par ce programme sont les
suivantes :

— les modes de déformation de la roue pendant le flottement sont plus complexes que ce

qui était attendu a cause du désaccordage (mistuning) des aubes ;

— le travail instationnaire pendant le flottement est presque enticrement localisé entre le

bord d'attaque et la mi-corde ;

— aucun flottement ne s'est manifesté pour des écoulements entierement subsoniques ;

— la position relative du centre de poussée et du centre de torsion joue un rdle important.
Malgré des changements importants dans la conception des soufflantes (réduction du nombre
d'aubes, diminution du taux de pression, augmentation du débit et du rendement) ces conclusions
sont toujours d'actualité. Szechenyi (1987) montre lui aussi que le flottement de décrochage n’ ap-
parait pas en cas de décollement subsonique de la couche limite a partir du bord d'attaque mais
plutdt lorsqu'une interaction onde de choc / couche limite est suffisamment forte pour générer un
décollement. Il montre également que le travail échangé avec le fluide est principalement extrait
sur la premiere moitié de I'extrados.

Isomura et Giles (1998) ont réalisé une étude numérique sur le flottement d'une soufflante
transsonique IHI composée de 22 aubes. Ils observent un flottement a 0.79Nn selon le premier
mode de flexion. A cette vitesse, une onde de choc forte bloque le canal inter-aubes qui est donc
amorcé. Pour une petite vibration des aubes, le canal se désamorce et 1'oscillation de 1'onde de
choc couvre une large distance. L'analyse des calculs instationnaires révele que la source de l'in-
stabilité est l'interaction onde de choc / couche limite plutdt que le décrochage. L'oscillation de
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I'onde de choc est déstabilisante alors que la couche limite décollée en pied de I'onde de choc a
un effet stabilisant. Plus récemment, Aotsuka et Murooka (2008) ont réalisé une étude similaire
sur deux soufflantes IHI a 18 aubes. A partir de calculs numériques, ils observent un compor-
tement systématiquement déstabilisant du mouvement de 1'onde de choc et stabilisant pour la
couche limite décollée, confirmant 1'étude précédente . Ils montrent également que pour une in-
teraction onde de choc / couche limite plus forte, le décollement de la couche limite est de plus
en plus étendu et de moins en moins stabilisant. Ceci pourrait expliquer le déclenchement du
flottement lorsque la charge augmente le long d'une ligne d'iso-vitesse. Une autre étude de ces
mémes auteurs (Tateishi et al., 2015) montre que le transport radial de 'écoulement décollé joue
un role important dans le déclenchement du flottement.

Vahdati et al. (2001) menent une étude numérique sur les mécanismes déclencheurs du flot-
tement sur des soufflantes Rolls-Royce a 24 aubes avec différentes entrées d'air. Ils montrent
que deux régimes de flottement doivent €tre simultanément présents pour entrainer l'instabilité
de la roue : le flottement de décrochage et le flottement aéroacoustique. Le flottement de décro-
chage correspond a I'échange de travail entre le fluide et les aubes généré par l'interaction onde
de choc / couche limite. Selon ces auteurs, et contrairement aux conclusions obtenues pour les
soufflantes IHI, 1'oscillation de I'onde de choc a toujours un effet stabilisant tandis que la couche
limite décollée déstabilise le systeme. La prédiction numérique du flottement de décrochage
nécessite donc de bien modéliser les effets visqueux malgré les grands nombres de Reynolds
en jeu. Lors de la vibration des aubes, des ondes de pression sont générées et propagées vers
I'amont. Suivant la géométrie de l'entrée d'air, ces ondes peuvent €tre réfléchies et venir exci-
ter la roue. C'est ce phénomene, qui peut étre décrit par des mécanismes non-visqueux, qui est
qualifié de flottement aéroacoustique. En plus de ces conclusions, les auteurs montrent que 1'in-
fluence du jeu sur le flottement est treés faible. Une étude numérique similaire est menée sur une
soufflante Rolls-Royce a 20 aubes par Vahdati et al. (2011). Dans cette étude, une bosse an-
nulaire dans l'entrée d'air permet de contrdler la distance de propagation des ondes acoustiques
vers I'amont avant réflexion. Des calculs sont réalisés pour différentes longueurs et permettent de
valider le scénario faisant intervenir deux régimes de flottement. Les auteurs concluent que les
mécanismes de séparation associés au flottement de décrochage ne suffisent pas a expliquer la
zone d'instabilité (flutter bite) et que la superposition du flottement aéroacoustique est nécessaire
pour observer celle-ci. D'autre part, le flottement aéroacoustique seul n'engendre pas d'instabi-
lité aéroélastique grace au fort amortissement des aubes en absence d'interaction onde de choc
/ couche-limite. Une étude numérique et expérimentale a été menée par Vahdati et Cumpsty
(2016) sur une soufflante Rolls-Royce a 20 aubes. Ils étudient le comportement aéroélastique de
la roue pour une vibration des aubes selon le premier mode de flexion (1F) dont ils font varier
la fréquence ou le diametre nodal. Ils montrent que le coefficient d'amortissement passe par un
minimum, qui peut étre négatif, lorsque la fréquence augmente. De plus, la valeur minimale du
coefficient d'amortissement augmente avec le diametre nodal. Ils observent également que le
flottement n’apparait que dans une certaine gamme fréquentielle correspondant a des conditions
de propagation d'ondes vers I'amont et d'atténuation vers l'aval.

Nous avons recensé dans le tableau 1.1 les événements de flottement transsonique en souf-

flante rencontrés dans la littérature. On remarque que ce phénomene apparait toujours a régime
partiel, le plus souvent entre 75 et 80 % du régime nominal. Parmi les références exploitées, le
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Tableau 1.1 — Conditions d'apparition du flottement transsonique en soufflante

référence constructeur régime mode  diametre
Stargardter (1979) Pratt & Whitney 63-75% IF +5/7/8ND
Jutras et al. (1981) General Electrics 65-70% IT +4/6ND
90-95% IF +2/3ND
Isomura et Giles (1998) IHI 79% 1F +2ND
Vahdati et al. (2001) Rolls-Royce 75% 1F +3ND
Sanders et al. (2003) Honeywell Engines 75/80% 1F +2ND
Srivastava et al. (2003) NASA/Honeywell 90% 1F +2ND
Aotsuka et Murooka (2008)  IHI 77.5-80% 1F +2ND
Tateishi et al. (2015) IHI 80-82.5% 1F -
Vahdati et Cumpsty (2016) Rolls-Royce 80% 1F +2ND

mode concerné par le flottement transsonique est toujours le premier mode de flexion et les dia-
metres nodaux correspondants sont faibles et positifs. On trouve dans le tableau deux exceptions
a ces conclusions générales :

— Stargardter (1979) observe du flottement transsonique pour des diametres nodaux re-
lativement élevés (entre 5 et 8 ND). Une explication possible est le nombre important
d'aubes (32) caractéristique des dessins de 1'époque ;

— Jutras et al. (1981) observent du flottement transsonique a des hauts régimes, entre 90 et
95% du régime nominal. Pourtant, la vitesse de rotation nominale est d'environ 16 000rpm
et garantit un nombre de Mach relatif en téte de 1.52, ce qui est comparable aux dessins
actuels. La répartition radiale de charge est peut €tre en cause, le rotor étant extrémement
chargé en pied (cambrure légerement supérieure a 90°).

Finalement, il ressort de 1'ensemble de ces études que le comportement instationnaire de 1'in-
teraction onde de choc / couche limite détermine l'entrée ou non en flottement de décrochage.
Les conditions limites acoustiques (propagation ou atténuation des ondes générées dans la roue)
déterminent quant a elles la zone de la plage de fonctionnement dans laquelle le flottement peut
apparaitre. Les travaux présentés dans ce mémoire s'appuient sur ces considérations, a commen-
cer par la conception d'une soufflante présentée dans le paragraphe suivant.
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1.3. Conception d'une soufflante pour I'étude du flottement

1.3 Conception d'une soufflante pour 1'étude du flottement

1.3.1 Objectifs scientifiques

Dans le cadre du projet PHARE 2, un banc expérimental dédié aux machines tournantes a
été monté au LMFA avec 'aide de 1'Ecole Centrale Lyon. Ce banc, I'ECL-B3, permet de tester
le comportement aérodynamique, aéroélastique et aéroacoustique de soufflantes transsoniques
représentatives des moteurs a tres fort taux de dilution (UHBR). La puissance maximale dispo-
nible est de 3MW et le diametre du carter est d'environ 50cm, correspondant a une échelle de
1/4. Le banc accueillera de nombreuses configurations industrielles et une configuration acadé-
mique, 'ECLS. Si les machines industrielles visent une tres haute efficacité et une garantie de
sécurité en évitant les événements instables (tels que le pompage, la réponse forcée ou le flot-
tement), I'objectif d'une configuration académique est d'exacerber ces mémes phénomenes afin
de faciliter leur mesure. L'apparition franche de ces instabilités devrait également permettre une
confrontation avec les modeles analytiques et les codes numériques. La conception aérodyna-
mique et aéroelastique de I'ECLS répondant a ces criteres est 1'objet de cette derniére section.

Les objectifs scientifiques sont pluridisciplinaires et font notamment intervenir la science des
matériaux composites, la dynamique des systemes tournants et la mécanique des fluides appli-
quée aux machines tournantes. Uniquement les aspects liés a la mécanique des fluides seront
traités dans ce mémoire, sans garantie d'exhaustivité. Les phénomenes physiques que 1'on sou-
haite étudier ont été divisés en quatre catégories :

— les instabilités aérodynamiques comprenant les instabilités locales comme le décro-

chage tournant et les instabilités globales tel que le pompage ;

— l'aérodynamique instationnaire qui comprend 1'étude de la turbulence, du développe-
ment des couches limites, du décollement de coin, de 1’interaction onde de choc / couche
limite ;

— l'aéroacoustique qui s'intéresse a la caractérisation des sources acoustiques, notamment
dans les phases de décollage (bruit de scie ou buzz-saw noise) et d'approche (interaction
du bruit tonal et large bande a jeu ouvert) ;

— les instabilités aéroélastiques qui englobent la réponse forcée et le flottement pour com-
prendre les déclencheurs de ces phénomenes et évaluer des méthodes de controle.

Ces objectifs scientifiques sont le point de départ de la démarche de conception et permettent,
dans un premier temps, de définir les performances aérodynamiques visées.

Performances aérodynamiques attendues

La tendance actuelle en matiere de développement aéronautique consiste a réduire le nombre
d'aubes des soufflantes, principalement pour réduire leur masse, et a augmenter le travail fourni
par aubage. Dans cette optique, le dessin de 'ECLS comprend 16 aubes. De plus, la soufflante
des moteurs a tres fort taux de dilution se caractérise par un débit important et un faible taux de
pression au point de fonctionnement nominal. La vitesse de rotation nominale a été choisie pour
avoir un nombre de Mach de la téte d'aube M,;, = 0.8. Le rayon de téte étant imposé, a la taille du
jeu pres, par le rayon du carter, la vitesse de rotation nominale est alors égale a 10 450rpm. Pour
caractériser les sources acoustiques a l'atterrissage, la configuration doit pouvoir opérer a 50%
de sa vitesse de rotation minimale. L'étage doit donc garantir a ce régime un taux de pression
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supérieur aux pertes de charges générées par les roues, les couches limites du moyeu et du carter
mais aussi les bras supports, la volute et la conduite d'échappement. De plus, pour obtenir une
plage de fonctionnement étendue, nous cherchons a garantir un rendement raisonnable (90%)
pour une large gamme de débits plutot qu'une efficacité plus importante au point nominal mais
moins tolérante au point de fonctionnement.

1.3.2 Premiers dessins de I'ECLS5

Cette section présente 1'état actuel de la conception aérodynamique de la roue mobile de
I'ECLS. Nous présentons d'abord la répartition radiale de charge qui a guidé la conception puis
deux versions du module caractéristiques de 1'évolution des dessins.

Répartition radiale de charge

La répartition radiale de la charge est un degré de liberté important lors de la conception
d'une turbomachine. Elle pilote le travail extrait par chaque coupe et conditionne notamment
I'évolution radiale de vitesse débitante. La répartition radiale de charge peut étre tres différente
d'une roue a l'autre mais le moyen pour réaliser le taux de pression en fonction de la hauteur de
veine est quant a lui relativement générique :

— en pied des aubes I'écoulement est entierement subsonique et la seule source d'augmen-

tation de la pression totale est la déflexion réalisée ;

— en téte de pale I'écoulement est fortement transsonique, voire supersonique, et la majorité
de la compression est réalisée par les ondes de choc ; pour cette raison et pour limiter les
décollements en pied des ondes de chocs, les profils de téte sont fins et peu cambrés,
parfois méme symétriques ou inversés.

Dans le cadre de la conception de 'ECLS, un jeu fonctionnel important existe entre la téte des
aubes et le carter pour des raisons de sécurité. Afin de minimiser les effets de jeu, alimentés par
la différence de pression entre l'intrados et I'extrados, nous choisissons de minimiser la cambrure
en téte des aubes. En pratique, nous ne pilotons pas directement la cambrure, parametre géomé-
trique de la roue, mais plutot la déflexion, parametre aérodynamique lié a 1'écoulement. Pour
assurer le taux de pression au point nominal, nous imposons la déflexion maximale au milieu
de la veine (h = 0.5) ou l'influence des écoulements secondaires est négligeable. La répartition
de charge radiale entre le moyeu et la mi hauteur de veine (h < 0.5) ainsi que la cambrure en
pied ont peu d'influence sur le taux de pression global mais impactent la répartition de vitesse
débitante et d'angle de sortie. Plus la déflexion en pied est importante, plus la vitesse débitante
et I'angle de sortie sont importants. Ceci a peu d'influence sur les performances du rotor mais
conditionne le bon fonctionnement du redresseur a I'aval de la roue. Nous choisissons ici de fa-
con arbitraire de faiblement cambrer les coupes en pied. La pertinence d'un tel choix devra étre
évaluée lors de la conception de 1'étage complet, qui est en dehors des objectifs de ce travail.

ECLS5v1

Une premicere version de 'ECLS a été congue a partir du cahier des charges précédent. L'ob-
jectif de répartition radiale de déflexion au point nominal pour cette configuration est présentée
sur la Fig. 1.9. Cette distribution satisfait une déflexion en téte et en pied inférieure a 10°. La
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Figure 1.9 — Objectif de déflexion a travers la soufflante ECL5v1 en fonction de la hauteur de
veine
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Figure 1.10 — Plages de fonctionnement des deux dessins de 'ECLS et pertes circuit estimées

déflexion maximale atteinte au milieu de la veine est importante et vaut 46°. Le débit nominal
est fixé 2 34.0kg s~ et le taux de pression atteint en ce point vaut 7, = 1.43.

La plage de fonctionnement associée a ce premier dessin est présentée sur la Fig. 1.10. Les
résultats ont été obtenus a partir de simulations 3D RANS stationnaires (code Fine™/Turbo
de Numeca) sans jeu fonctionnel a différentes vitesses de rotation. On vérifie ainsi que le taux
de pression est supérieur aux pertes du circuit a 50% de la vitesse de rotation nominale. Les
rendements maximaux obtenus, de 1'ordre de 95%, sont surestimés car le jeu n'est pas simulé.

Ce dessin répond aux contraintes imposées et a été utilisé pour mener les études numériques
en interaction fluide-structure présentées dans le chapitre 5. A 1'issue de ces travaux, une nou-
velle étape de conception a été amorcée pour obtenir un dessin plus représentatif des soufflantes
UHBR. Le résultat de cette nouvelle conception est la version ECL5v2.

19



Chapitre 1. Vers une meilleure compréhension du flottement en turbomachine

1.0

T

— ECL5v2

0.8-

0.6

h[-]

0.4t
=43°
ax

0.2 m

0.9 10 20 30 40 50 60
6[°]

Figure 1.11 — Objectif de déflexion a travers la soufflante ECL5v2 en fonction de la hauteur de
veine

ECLS5v2

Par rapport aux soufflantes actuelles, les soufflantes UHBR se caractérisent par un taux de
pression plus faible pour la méme vitesse de la té€te d'aube. Nous avons donc cherché a réduire
le taux de pression réalisé par 'ECL5v] en conservant la vitesse de rotation nominale. Pour
cela, nous avons déchargé les coupes de té€te et annulé le gradient radial de déflexion en téte
des aubes. L'objectif de déflexion au point nominal résultant de ces changements est présenté
sur la Fig. 1.11. Par rapport a la version précédente, on remarque que la déflexion en téte est
inférieure de 7° et que la déflexion maximale a mi hauteur de veine a également été réduite de
3°. En revanche, 1'évolution de la charge sur la premiere moitié¢ de hauteur de veine est identique
a celle de I'ECL5v1. Le débit nominal associé a cette version est 31.0kg s~ et le taux de pression
nominal vaut 7, = 1.40.

Sur la Fig. 1.10 nous avons tracé la plage de fonctionnement calculée pour cette version. On
remarque que la plage de fonctionnement est plus étendue que celle de I'ECL5v1 a la vitesse
de rotation nominale. Malgré la réduction du taux de pression nominal, le fonctionnement de la
machine a 50% de la vitesse de rotation nominale est toujours garanti.

Les considérations précédentes reposent sur des grandeurs intégrales qui peuvent étre biai-
sées par des mécanismes compensatoires. Pour compléter 1'analyse, nous proposons donc de
nous intéresser a la structure de la poche supersonique sur 1'extrados. Une vue méridienne du
nombre de Mach isentropique sur I'extrados est présenté sur la Fig. 1.12 pour les deux premieres
versions. Nous avons choisi de comparer deux résultats obtenus a la vitesse de rotation nominale
et correspondant au méme rendement isentropique (7;; = 0.94). Ce point de fonctionnement est
proche de la ligne de pompage et donc associé a une incidence positive sur les aubes. L'accé-
lération que subit 1'écoulement en contournant le bord d'attaque se traduit alors par une zone
supersonique terminée par une onde de choc droite. Le nombre de Mach isentropique maximal
vaut M;s = 1.37 pour I'ECL5v1 contre 1.21 pour 'ECL5v2. Ceci est la conséquence directe de
la réduction de charge en téte des aubes et garantit un saut de pression moins important entre
l'intrados et I'extrados. On remarque que 1'étendue de la poche supersonique est également im-
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Figure 1.12 — Vue méridienne du nombre de Mach isentopique sur l'extrados des deux versions
de I'ECLS au point de fonctionnement (€2 =100Nn, 7;, = 0.94) - ligne sonique en traits pointillés

pactée. Celle-ci commence a 45% de hauteur de veine pour I'ECL5v1 contre 65% pour I'ECL5v2.
En revanche, la trace de 1'onde de choc en téte est similaire entre les deux dessins.

Deux conceptions différentes ont été présentées dans cette section. La premiere satisfait
les performances aérodynamiques attendues et garantit une large plage de fonctionnement. Les
coupes en téte sont assez chargées et représentatives de I'état de 1'art en soufflante transsonique
pour les moteurs a fort taux de dilution. Une étude aéroélastique de cette soufflante, 'ECLS5v1, a
partir du comportement d'une coupe aube a aube, est 1'objet du dernier chapitre de ce mémoire.

Pour construire un module représentatif des soufflantes futures qui équiperont les moteurs a
tres fort taux de dilution (UHBR), une nouvelle démarche de conception a été amorcée en rédui-
sant le chargement des aubes en téte. Celle-ci a aboutit a I'ECL5v2 dont la plage de fonctionne-
ment est plus étendue et dont la sensibilité a I'écoulement de jeu a été réduite. Le comportement
aéroélastique de cette version n'a pas encore été étudié.

Ce chapitre a permis d'introduire les problématiques liées au flottement en turbomachine.
Apres avoir rappelé quelques généralités sur le fonctionnement des turboréacteurs et les écoule-
ments en soufflante transsoniques, nous nous sommes intéressés aux spécificités aéroélastiques
des turbomachines. Les conditions d'apparition du flottement en soufflante ont ensuite été dis-
cutées et 'ECL5v1, la soufflante transsonique servant de support a 1'étude des instabilités aéroé-
lastiques, a été présentée.

Pour mener une telle étude, nous avons choisi de nous appuyer sur la simulation numérique
des écoulements. Le chapitre suivant traite des méthodes numériques sur lesquelles reposent les
résultats des chapitres suivants.

21






Chapitre

M¢éthodes numériques pour la simulation des
interactions fluide-structure

Sommaire
2.1 Revue des méthodes prédictives existantes . . . . ... ........... 24
2.1.1  Simulation numérique des écoulements . . . . ... ... ... ... 24
2.1.2  Stratégies numériques pour la prédiction du flottement . . . . . . . . 25
2.2 Schémas spatiaux et temporels pour 'aéroélasticité . ........... 27
2.2.1 Discrétisation spatiale . . . . . . ... ... ... ... ... 27
2.2.2 Discrétisation temporelle . . . . . . ... oL 29
2.3 Modélisationdelaturbulence. . . . . . . ... ... .., 33
2.3.1 Modeles a viscosité turbulente . . . . . .. .. ... ... 35
2.3.2 Limites de I’hypothése de Boussinesq . . . . . . ... .. ...... 40
2.3.3  Vers un limiteur de contrainte turbulente . . . . . . . . ... ... .. 41
2.4 Régularisation du modéle k-w Wilcox 2006) . . ... ........... 43
2.4.1 Identification des termes non dérivables . . . . . .. ... ... ... 43
2.4.2 Régularisation des opérateurs . . . . . ... ... 44
2.4.3 Application au modele k-w Wilcox (2006) . . . . . . . .. ... ... 45
2.4.4 Validation du modele régularisé . . . . ... .. ... ... ..... 46

Parmi les challenges que présente la simulation numérique des écoulements, nous sommes
confrontés dans ce travail a la résolution de discontinuités (ondes de choc) et a la modélisation de
la turbulence. Pour répondre a ces différents défis, de nombreuses méthodes ont été développées
a la fin du XXe siecle. Les solutions étant généralement sensibles aux méthodes numériques
employées, parfois méme au solveur utilisé, il est nécessaire de présenter les choix réalisés.

Nous proposons dans une premiere section de recenser les méthodes prédictives existantes
pour situer notre travail. Nous présentons ensuite les schémas spatiaux puis les techniques de
discrétisation temporelle utilisées, dont une méthode linéarisée en temps. Nous nous intéressons
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ensuite a la modélisation de la turbulence en justifiant les choix retenus. Enfin, nous proposons
une méthodologie de régularisation d'opérateurs non dérivables appliquée a un modele de turbu-
lence. Un tel traitement permet une description plus fidele de la turbulence lors de simulations
linéarisées et a fait I'objet d'une publication (Rendu et al., 2015b).

2.1 Revue des méthodes prédictives existantes

Par définition, 1'aéroélasticité est a la frontiere de deux disciplines : la mécanique des fluides
et la dynamique des structures. Les phénomenes décrits par ces disciplines sont souvent non
linéaires et leur prédiction n'est généralement pas possible analytiquement, d'ou I'utilisation in-
tensive de méthodes numériques. Nous présentons dans cette section les méthodes relatives a
la résolution de I'écoulement puis nous discutons des techniques permettant le couplage avec la
dynamique des structures.

2.1.1 Simulation numérique des écoulements

Pour résoudre les équations liées au comportement du fluide, de nombreuses méthodes nu-
mériques permettent, sous certaines hypotheses, d'obtenir une solution. Nous traitons ici uni-
quement des méthodes fondées sur la formulation des volumes finis. L'idée sous-jacente est
la discrétisation du domaine physique a priori continu en une grille discrete partageant ce do-
maine en mailles et en noceuds. On fait alors I'hypothese que chaque variable (masse volumique,
pression, température, et vitesse en mécanique des fluides) varie peu a l'intérieur d'une maille,
hypothese d'autant mieux vérifiée que les mailles sont fines. La formulation des volumes finis
repose sur l'approximation de flux (c'est-a-dire d'intégrales surfaciques) a l'interface d'un volume
de controle construit autour de la maille. Si 1'on considere deux volumes de contrdle adjacents,
c'est-a-dire partageant une méme interface, le flux sortant du premier volume est égal au flux
entrant dans le second. Ce type de méthode est conservatif et est particulierement adapté a la
simulation en mécaniques des fluides. Le domaine spatial ou la solution est recherchée est né-
cessairement fini, ce qui suppose la définition de conditions limites aux bornes du domaine.

De manicre analogue, une discrétisation temporelle est nécessaire pour suivre 1'évolution d'un
phénomene. La solution obtenue a un instant permet alors de résoudre le probleme a I'instant sui-
vant. Un instant initial doit alors étre défini pour permettre la résolution. Le solution recherchée
peut alors étre un état d'équilibre indépendant du temps (on parlera de solution stationnaire),
une solution périodique se répétant au bout d'un temps caractéristique ou encore une solution
instationnaire apériodique, par exemple un régime transitoire. Les méthodes itératives reposant
sur une discrétisation temporelle pour résoudre des équations non-linéaires sont généralement
nommeées time-marching dans la littérature anglophone.

Pendant un événement de flottement, la réponse de I'écoulement est principalement pério-
dique et peut faire intervenir des hautes fréquences. Ceci est particulierement vrai en turboma-
chine ou la raideur des aubes se traduit par des fréquences propres élevées. Dans ce cas, les
méthodes de time-marching, qui nécessitent de discrétiser la période temporelle du signal pé-
riodique, peuvent s'avérer tres coliteuses. La précision des résultats obtenus dépend alors des
schémas numériques utilisés dont la dissipation numérique est globalement proportionnelle a la
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Figure 2.1 — Classement des stratégies de simulation aéroélastique

fréquence d’intérét. D'autres méthodes tirent parti de la périodicité de la réponse et proposent
la résolution du probléme dans le domaine fréquentiel. Cela nécessite de linéariser les équa-
tions de Navier-Stokes autour d'une solution stationnaire. La linéarisation impose de travailler
avec des perturbations faibles et implique, pour chaque fréquence d’intérét, une réponse pério-
dique symétrique autour de la position stationnaire. Malgré ces contraintes fortes, les méthodes
fréquentielles présentent de nombreux avantages :

— des calculs moins coliteux ;

— la possibilité de balayages paramétriques pour un coflit raisonnable ;

— a schéma et discrétisation identiques, les méthodes linéaires sont moins dissipatives que

les méthodes non linéaires (précision conservée a haute fréquence) ;
— la prise en compte de la fréquence de coupure est facilitée ;
— le principe de superposition permet d'évaluer séparément 1'influence de différentes sources.

Pour des études aéroélastiques, le choix d'une méthode numérique ne dépend pas seulement
de la résolution de I'écoulement mais doit intégrer le comportement de la structure pour conclure
sur la stabilité de l'interaction.

2.1.2 Stratégies numériques pour la prédiction du flottement

La prédiction des phénomenes aéroélastiques comme le flottement nécessite de résoudre
conjointement les équations liées au fluide et celles liées a la structure. En effet, la réponse
statique et dynamique d'une structure dépend des forces extérieures qui sont appliquées, notam-
ment par le fluide. Réciproquement, le fluide peut subir les effets de la déformation statique ou
de la vibration d'une structure. Plusieurs stratégies peuvent étre envisagées pour le couplage de
la résolution des équations associées au fluide et celles associées a la structure. Reprenant le
classement proposé par Marshall et Imregun (1996), nous regroupons I'ensemble des méthodes
en trois catégories de complexité croissante (voir Fig. 2.1). Nous présentons maintenant chaque
catégorie et positionnons la méthode retenue pour ce travail.

Marshall et Imregun (1996) proposent de regrouper sous l'appellation "classique" les mé-
thodes qui découplent la résolution liée au fluide et celle liée a la structure. Ces méthodes re-
posent sur trois hypmotheses :

— la réponse dynamique de la structure ne dépend pas du chargement aérodynamique ;

— les modes propres de la structure n’interagissent pas entre eux ;
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— le coefficient d'amortissement est indépendant de 1'amplitude de vibration de la structure.
Ceci permet de calculer le comportement de la structure a travers une analyse modale dans
le vide, indépendamment du chargement aérodynamique. Ces méthodes sont particulierement
adaptées pour des structures rigides se déplacant peu et dont les fréquences propres sont rela-
tivement insensibles a 1'écoulement, comme c'est généralement le cas en turbomachine. Parmi
celles-ci, on retiendra notamment les méthodes de disque actif proposées par Whitehead (1959)
permettant de calculer les forces instationnaires générées par une rangée d'aubes placées dans
un écoulement stationnaire. Adamczyk et al. (1982) étendent la méthode aux écoulements 2D
compressibles instationnaires et 1'appliquent au flottement supersonique dans une soufflante. La
prise en compte des effets visqueux et de décrochage est obtenue a partir de corrélations empi-
riques qui limitent le domaine de validité de la méthode. La méthode énergétique (Carta, 1967)
consiste quant a elle a sommer le travail réalisé par les forces aérodynamiques pour différentes
sections. Cette technique est couramment utilisée dans l'industrie aérospatiale lorsque la concep-
tion est réalisée coupe par coupe. L'incertitude liée a cette méthode peut €tre tres importante car
le probleme mathématique est mal conditionné : la stabilité est donnée par le coefficient d'amor-
tissement, un terme trés petit qui résulte de la somme arithmétique de termes tres grands. Cette
méthode a également été utilisée directement sur des écoulements 3D, notamment par Hall et
Lorence (1993) puis par He et Denton (1994).

Dans ce travail nous nous intéressons aux mécanismes a 1'origine du flottement et donc a de
petites perturbations autour de la position stationnaire. De plus, la rigidité des aubes en turboma-
chine garantit une insensibilité de la déformée et de la fréquence au chargement aérodynamique.
Pour ces raisons, nous utiliserons une méthode classique, c'est-a-dire découplée, pour résoudre
l'interaction fluide-structure.

Les méthodes partitionnées sont sans doute les plus utilisées aujourd'hui. Elles consistent a
réaliser un couplage entre la résolution des équations associées au fluide et celles associées a la
structure. Une description détaillées de telles méthodes partitionnées est proposée par Benefice
(2015, Chap. 4). Nous ne présentons ici que les principes généraux en distinguant arbitrairement
deux degrés de fidélité : le couplage faible et le couplage fort.

La stratégie du couplage faible est représentée sur la Fig. 2.2. Une premicre étape consiste
a calculer le déplacement de la structure, généralement a partir d'une analyse modale dans le
vide. Les déplacements obtenus sont ensuite utilisés comme conditions limites d'une simulation
fluide instationnaire périodique. Les efforts aérodynamiques résultants alimentent les conditions
limites du systeme d'équations régissant la dynamique de la structure. Les nouveaux déplace-
ments calculés sont utilisés pour une nouvelle résolution du probleme fluide. Ces deux dernieres
étapes sont répétées jusqu'a la convergence de la méthode et on peut alors conclure sur la stabilité
de l'interaction. Contrairement aux méthodes classiques, une telle stratégie permet de prendre en
compte des effets non linéaires et donc d'aboutir a des cycles limites. L'influence du champ aé-
rodynamique sur la déformée modale et la fréquence propre est aussi modélisée. Tatum et Giles
(1988) résolvent un probleme d'aéroélasticité statique en résolvant 1'écoulement potentiel autour
d'un avion de combat par une méthode de couplage faible. Srivastava et al. (1991) étendent la
méthode aux équations d'Euler et a une hélice présentant de larges déformations en fonction de
la vitesse de rotation et du chargement aérodynamique. Concernant 1'aéroélasticité dynamique,
Placzek et Dugeai (2011) résolvent 1'écoulement visqueux autour d'une soufflante transsonique
vibrant selon un mode de flexion ou de torsion. Les résultats sont comparables a une méthode
haute fidélité mais nécessitent un nombre significatif d'itérations pour prédire la stabilité du sys-
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Figure 2.2 — Stratégie de couplage partitionné faible

teme. Pour s'affranchir de la boucle de convergence, Philit (2013) propose une paramétrisation
des efforts aérodynamiques en fonction de la fréquence de vibration de la structure. Cette mé-
thode est appliquée avec succes au flottement d'un profil de turbine subsonique par Philit et al.
(2011).

Le couplage partitionné fort repose sur la méme stratégie que le couplage faible mais 1'échange
d'informations entre fluide et structure est réalisé a chaque pas de temps plutdt qu'a chaque fin
de cycle. Plusieurs techniques de mise a jour sont envisageables pour éviter un décalage tem-
porel (time-lag) entre la réponse du fluide et celle de la structure qui peut nuir a la conversation
de 1'énergie du systeme fluide-structure. Une telle méthode permet de résoudre des problemes
instationnaires apériodiques, de prendre en compte de larges déplacements et l'interaction de
plusieurs modes propres. Benefice (2015) applique cette stratégie a la simulation d'un panneau
déformant soumis a une onde de choc, en vue d'une application future aux turbomachines.

Enfin, le couplage monolithique consiste a résoudre un seul systeme d'équations régissant le
comportement du fluide et de la structure. La simulation de 1'écoulement nécessitant générale-
ment des pas de temps tres faibles, une telle stratégie s'avere tres coliteuse en temps de calcul
et n'est pour cette raison pas utilisée sur des géométries complexes. Elle permet en revanche de
s'affranchir de la déformation du maillage et garantit une réponse synchronisée du fluide et de
la structure.

2.2 Schémas spatiaux et temporels pour 1'aéroélasticité

Pour résoudre les équations compressibles RANS 3D, les solveurs Turb'Flow et Turb'Lin,
développés au LMFA, seront utilisés dans cette these. Cette section présente les méthodes de
discrétisation spatiale et temporelle implémentées dans ces solveurs.

2.2.1 Discrétisation spatiale

Turb'Flow repose sur la formulation de volumes finis, dont la description est donnée dans la
Sect. 2.1.1, appliquée a des maillages structurés. L'évaluation de la solution aux noeuds (ver-
tex centered dans la littérature anglophone) repose sur les travaux de Smati et al. (1997). Les
principaux avantages des maillages structurés sont :

— le controle de la distance du premier point a la paroi, parametre critique pour la modéli-

sation de la turbulence

— la gestion indépendante du nombre de points dans chaque direction (permettant en tur-

bomachine de réduire le nombre de points dans le direction radiale ou les gradients sont
faibles)
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— un faible colit en mémoire (pas de table de connectivité)

En revanche, ces maillages sont moins adaptés lorsque un raffinement local du maillage est né-
cessaire, par exemple pour la discrétisation de géométries complexes (fentes d'injection d'air,
traitements de carter par exemple).

Lors de la résolution numérique des équations RANS, on décompose généralement le flux
total en une contribution diffusive, représentée par un systeme d'équations paraboliques et une
contribution convective, représentée par un systeme d'équations hyperboliques. Du fait de la
stabilité intrinseque des équations paraboliques, le flux diffusif est simplement évalué a partir
d'une interpolation centrée des variables conservatives. L'évaluation des flux convectifs est en
revanche plus complexe. Pour cela, deux grandes familles de schémas, dits centrés ou décentrés
amont (upwind dans la littérature anglophone), sont utilisées.

Les schémas centrés sont particulierement adaptés a la description des écoulements a basse
vitesse. Ces schémas consistent a calculer le flux a l'interface d'un volume de contrdle a par-
tir d'une reconstruction (interpolation) des variables ne privilégiant pas de direction. On peut
montrer que ces schémas sont inconditionnellement instables (Buffat, 2007) et qu'ils nécessitent
l'ajout d'une dissipation artificielle. En volumes finis, le schéma centré le plus connu est attribué
a Jameson et al. (1981). Ce schéma, parfois nommé JST en référence aux initiales des trois au-
teurs, intégre un coefficient de viscosité artificielle du second ordre k% et un du quatriéme ordre
k*. La viscosité artificielle du quatrieme ordre permet d'éviter les instabilités du type pair/impair
(odd-even decoupling dans la littérature anglophone) et est active en 1'absence de forts gradients
(en particulier les ondes de choc). La viscosité artificielle du second ordre permet de capturer
les ondes de choc en limitant le gradient des variables conservatives. La solution obtenue est
donc sensible a ces coefficients qui sont généralement choisis par 1'utilisateur et dépendent de la
configuration simulée.

Les schémas décentrés amont favorisent quant a eux la propagation de l'information dans la
direction parallele a I'écoulement et sont particuliecrement adaptés a la simulation d'écoulements
supersoniques et a la capture des ondes de chocs. Ils sont de plus naturellement dissipatifs et
ne nécessitent donc pas 1'ajout d'une viscosité artificielle. On classe généralement les schémas
décentré amont en schémas a séparation de flux, réputés rapides mais peu précis (par exemple
le schéma de Van Leer (1979)), ou en schémas a différence de flux, qui sont assez précis mais
plus coliteux. Nous utiliserons exclusivement un schéma a différence de flux dans ce travail, c'est
pourquoi nous présentons ici le principe de tels schémas. Godunov (1959) propose le premier de
représenter un écoulement par un ensemble d'états uniformes. Il résout pour cela un probléme
de Riemann (probleme de type tube a choc) a chaque interface du volume de controle. Cette
méthode est tres attractive en terme de précision mais nécessite un temps de calcul important.
Pour cette raison, Roe (1981) propose un schéma plus efficace reposant sur la résolution appro-
chée du probleme de Riemann. Ce schéma jouit d'une grande popularité pour la résolution des
écoulement transsoniques, notamment pour les applications aux turbomachines. Rappelons que
les schémas décentrés amont sont naturellement dissipatifs et qu'il est généralement nécessaire
de travailler avec des interpolations d'ordre élevé pour réduire la dissipation numérique.
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La dissipation asociée a un schéma décentré dépend de 1'ordre de I'interpolation des variables
conservatives a droite et a gauche de 1'interface. La reconstruction la plus utilisée est sans doute la
technique MUSCL (Monotonic Upstream-centered Scheme for Conservative Laws) développée
par Van Leer (1979). Cette méthode consiste a réaliser une interpolation d'ordre variable, a par-
tir des variables conservatives connues aux nceuds du maillage, pour calculer les états gauches
et droits nécessaires a 1'évaluation du flux convectif. Dans ce travail, sauf mention contraire,
l'interpolation est précise au troisieme ordre, c'est-a-dire qu'elle peut reconstruire exactement
une variation quadratique (Soulat, 2010). A travers les ondes de chocs, le gradient des variables
conservatives est tres fort et les schémas numériques peuvent générer une solution présentant
des extrema locaux non physiques (overshoot dans la litterature anglophone). Une condition
suffisante pour s'affranchir de tels extrema est d'utiliser un schéma monotone. Un schéma est dit
monotone si la distribution obtenue a l'instant ¢y + At, a partir d'une distribution initiale mo-
notone a l'instant t(, est monotone quelque soit At. Pour évaluer la monotonicité d'un schéma,
on utilise généralement le critere équivalent TVD (Total Variation Diminishing). En pratique,
des limiteurs de pente, qui peuvent satisfaire ou non le critere TVD, sont utilisés pour réduire
l'ordre d'interpolation dans les zones de forts gradients. Dans ce travail, sauf mention contraire,
le limiteur H-CUI (Harmonic Cubic Upwind Interpolation) est utilisé. Une revue tres détaillée
des caractéristiques des différents limiteurs a été réalisée par Waterson et Deconinck (2007).

2.2.2 Discrétisation temporelle

D'une maniere analogue a la discrétisation spatiale qui permet 1'évaluation des gradients des
variables conservatives sur le domaine de calcul, la discrétisation temporelle permet d'évaluer la
dérivée partielle par rapport au temps dans les équations de Navier-Stokes. Différentes méthodes
peuvent étre utilisées en fonction de la nature du probleme. Nous présentons dans un premier
temps les méthodes permettant de résoudre un écoulement stationnaire, puis les méthodes adap-
tées aux écoulements instationnaires.

Ecoulement stationnaire

Pour obtenir une solution stationnaire aux équations de Navier-Stokes, on utilise en général
une méthode itérative permettant de calculer, a partir d'un instant donné, 1'écoulement a 1'instant
suivant. On dit qu'une telle méthode converge si, au bout d'un certain nombre d'itérations, la
variation des variables décrivant I'écoulement est inférieure a la précision désirée. Ceci nécessite
de définir une condition initiale (valeur des variables décrivant I'écoulement a l'instant ¢ = 0) et
un schéma temporel.

On distingue deux grande familles de schéma temporel : les schémas explicites qui permettent
de calculer la solution a l'itération n 4 1 a partir des solutions aux itérations précédentes et les
schémas implicites pour lesquelles le calcul de la solution a l'instant n + 1 fait intervenir la solu-
tion en d'autres nceuds a ce méme instant. Les schémas explicites sont simples a mettre en ceuvre
dans un code de calcul et peu gourmands en ressources informatiques (mémoire vive et temps
de calcul). En revanche, la condition de stabilité de ces schémas se traduit par l'utilisation de
faibles pas de temps. Le nombre d'itérations nécessaire pour atteindre une solution stationnaire
peut en conséquence étre trés important (typiquement de 1'ordre de la centaine de milliers). A
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l'inverse, les schémas implicites sont inconditionnellement stables mais nécessitent de résoudre
un systeme linéaire dont la taille est proportionnelle au domaine de calcul, ce qui augmente
considérablement la mémoire vive nécessaire et le temps de calcul par itération.

De nombreuses techniques ont été développées pour accélérer la convergence vers une so-
lution stationnaire, nous présentons ici celles qui ont été utilisées dans ce travail. Une premicre
technique consiste a utiliser un pas de temps local, différent pour chaque cellule du domaine.
Cette technique est particulierement efficace lorsque des échelles de temps tres différentes co-
existent au sein d'un méme écoulement, par exemple dans le cas d'une interaction onde de choc
/ couche limite sur un profil d'aube. Pour éviter une variation trop brusque du pas de temps entre
deux cellules adjacentes, une contrainte sur le pas de temps le plus grand des deux peut étre
appliquée, on parle alors de lissage du pas de temps. Il est également possible de faire varier
le pas de temps au cours du calcul. Cela permet d'utiliser de petits pas de temps au démarrage
du calcul, lorsque les variations temporelles de I'écoulement sont importantes. En pratique, on
préférera ajuster le nombre de Courant (ou CFL pour Courant-Friedrichs-Lewy) défini par

vAt

CFL = AL (2.1)
ou At est le pas de temps, Ax la dimension de la cellule dans une direction et v la vitesse de
I'onde la plus rapide dans cette méme direction. Le CFL représente le rapport entre le pas de
temps entre deux itérations et le temps nécessaire pour parcourir la cellule pour 1'onde la plus
rapide. Pour garantir la condition de stabilité des schémas temporels, le CFL doit étre inférieur
a une valeur maximale qui dépend du schéma utilisé. De maniere similaire au lissage du pas
en temps, il peut étre intéressant de lisser la variation des variables, c'est-a-dire le résidu, pour
limiter des gradients trop importants entre cellules adjacentes. Cette technique consiste a pon-
dérer le résidu d'une cellule par la valeur moyenne des cellules adjacentes et on parle alors de
lissage du résidu explicite. Un autre lissage du résidu, dit implicite, permet de filtrer les ondes
hautes fréquences et d'augmenter le pas en temps, au prix d'une précision au mieux d'ordre 1. La
description de l'implémentation des techniques de lissage du résidu dans Turb'Flow est donnée
par Smati et al. (1997).

Schémas d'Euler Le schéma temporel le plus simple est sans doute le schéma d'Euler expli-
cite. Il consiste a calculer une variable a I'instant n + 1 a partir de la dérivée temporelle connue
a l'instant n. 9am
n+1 n q
=q" + At—— 2.2
q q 5 (2.2)

Dans le cas des volumes finis, la dérivée temporelle a 1'instant n est obtenue pour chaque nceud
a partir de la somme des flux sur les interfaces du volume de contrdle. Ce schéma est précis au
premier ordre et la condition de stabilité est donnée par

CFL <1 (2.3)

Pour s'affranchir de cette condition, le schéma d'Euler implicite, ou schéma d'Euler rétro-
grade, peut étre utilisé. Il consiste a écrire la dérivée temporelle a 1'instant n + 1 a partir de la
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solution a ce méme instant
8qn+1

ot

Le terme de droite fait alors apparaitre la somme des flux a l'instant n + 1 et permet d'écrire
un systeme linéaire dont la taille dépend du nombre de points. Le temps de calcul et 'espace
de stockage important nécessaires a la résolution du probleéme linéaire sont généralement com-
pensés par la stabilité inconditionnelle du schéma qui permet de converger vers une solution
stationnaire en utilisant de grands pas de temps et moins d'itérations. Sauf mention contraire, les
schémas d'Euler (explicite et implicite le cas échéant) ont été utilisés dans ce travail.

I =+ AL (2.4)

Ecoulement instationnaire - méthode non linéaire

La discrétisation temporelle utilisée pour les calculs URANS est réalisée grace au schéma dé-
centré du 2eme ordre proposé par Jameson (1991). Cette méthode de pas de temps dual consiste
a estimer la dérivée temporelle des variables conservatives grace a un pseudo temps 7, ce qui
peut s'écrire

3Jn+1qk+1 _ 4ann 4 Jn—lqn—l N Jn+1 qk+1 _ qk
2At AT

+F(q"") =0 (2.5)

ol q est le vecteur des variables conservatives connu aux instants k£, n et n — 1, F un opérateur
non linéaire représentant I'équilibre des flux convectifs et diffusifs et J(p) le vecteur associé au
volume des cellules du maillage. La déformation du maillage implique que le vecteur J dépende
du temps. Dans ce travail, la discrétisation temporelle du pseudo temps 7 est réalisée a travers
le schéma d'Euler rétrograde

F(q"™") ~F (¢*) + — (d""' — ¢) 2.6)

Dans ce mémoire, lorsque la méthode du pas de temps dual est utilisée, le terme d'itération fera
référence a la discrétisation du pseudo temps 7 et nous utiliserons le terme pas de temps pour
faire référence a la discrétisation du temps physique.

Ecoulement périodique - méthode linéaire

Les méthodes linéaires, pour lesquelles la solution est généralement recherchée dans le do-
maine fréquentiel, sont particulierement adaptées aux écoulements périodiques a haute fré-
quence, pour lesquels le calcul du régime transitoire est tres cofiteux. Ces méthodes sont donc
particulierement efficaces pour réaliser des études de stabilité aéroélastique. Nous présentons
ici une de ces méthodes.

En faisant I'hypothese de perturbations harmoniques de faible amplitude autour de la solution
stationnaire, on peut linéariser les équations de Navier-Stokes. L'écoulement instationnaire peut
alors étre décrit comme la somme de I'écoulement stationnaire et d'une perturbation de fréquence
prescrite. Formellement, si q(p, pu, pE, pk, pw) est le vecteur des variables conservatives et
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turbulentes, les équations de Navier-Stokes peuvent s'écrire, dans le formalisme de la méthode

des volumes finis, 1
3 J(P)al +F(p.q) =0 (2.7)

ol p est le vecteur associé aux conditions limites, J(p) le vecteur associé au volume des cel-
lules du maillage et F' un opérateur non linéaire représentant 1'équilibre des flux convectifs et
diffusifs. La linéarisation permet de décomposer les vecteurs p et q en la somme d'une contribu-
tion stationnaire notée ° (dépendant uniquement de I'espace) et d'une contribution instationnaire
harmonique notée ! (c'est-a-dire périodique de fréquence prescrite)

p(x,t) = p(x)+' p(x)e’! (2.8)
a(x,t) =" q(x) +' q(x)e’! 2.9)

ol wy = 27 f est la pulsation associée a la fréquence prescrite f, 'p I'amplitude complexe
du vecteur associé aux conditions limites et 'q l'amplitude complexe du vecteur des variables
conservatives et turbulentes. Notons que la linéarisation est valable tant que le module de ces
amplitudes complexes est faible devant les valeurs stationnaires. En utilisant les notations pré-
cédemment définies, la contribution stationnaire des vecteurs p et q vérifie

F(p’q) =0 (2.10)
Finalement, nous pouvons écrire les équations RANS linéarisées sous la forme

OF 0J OF
iwJ (°p) + - (Op.0 }1~:_{- 9L (0p) + & (0p 0 }1~ 211
{]Wf (°p) 8q(p a) ¢ 'a waap(p) ap(p q) ¢ ' 2.11)

Pour résoudre cette équation, les dérivées partielles de 'opérateur F' en fonction des variables
et des conditions limites doivent étre évaluées. Pour ce faire, les dérivées exactes sont calculées
a partir d'un outil de dérivation automatique appliqué au solveur RANS Turb’Flow (Smati et al.,
1996, 1997). Le solveur linéarisé Turb’Lin utilise ces dérivées pour construire le systeéme linéaire
associé a I'équation (2.11). Le systeme obtenu peut alors étre résolu grace a des algorithmes
itératifs du type méthodes de Krylov (Van der Vorst, 2003).

Concernant la modélisation de la turbulence, deux approches peuvent étre utilisées. Si le
temps de réponse caractéristique de la turbulence est grand devant le temps caractéristique de
l'instationnarité (par exemple une période d'oscillation dans le cas du flottement), on peut faire
I'hypothese que la réponse instationnaire de la turbulence contribue peu a l'instationnarité de
I'écoulement moyen. On parle alors de turbulence figée (frozen turbulence dans la littérature an-
glophone). Dans ce travail, les simulations reposant sur I'hypothese de turbulence figée utilisent
une viscosité turbulente indépendante du temps (stationnaire), la linéarisation ne porte alors que
sur les variables conservatives. D'autres approches, présentées par Labit (2014), reposent sur
une valeur constante du nombre de Reynolds turbulent ou des grandeurs turbulentes & et € (w le
cas échéant).

En revanche, si le temps de réponse caractéristique de la turbulence est du méme ordre de
grandeur que le temps caractéristique de l'instationnarité, il convient de prendre en compte la
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Figure 2.3 — Traitements possibles lors de la linéarisation d'un opérateur non dérivable (opérateur
max (A, ¢) non dérivable en A)

fluctuation temporelle des variables turbulentes. On parlera alors de turbulence variable ou har-
monique. Cette approche nécessite de dériver les équations de transports associées aux variables
turbulentes, dans notre cas k et w. Des limiteurs sont souvent utilisés dans les modeles de tur-
bulence a deux équations pour éliminer des solutions non physiques. Mathématiquement, ces
limiteurs font souvent intervenir des opérateurs mathématiques non dérivables. Lors de la linéa-
risation, deux traitements différents peuvent étre appliqués aux opérateurs non dérivables :
— la dérivation locale de l'opérateur, supposant que 1'opérateur est non dérivable en un
nombre fini de points (voir Fig. 2.3(a));
— larégularisation des opérateurs qui consiste a approcher ceux-ci par une formulation dé-
rivable (voir Fig. 2.3(b)).

Dans la section suivante nous décrivons les modeles et hypotheses utilisés pour fermer les
équations RANS puis nous présenterons la régularisation d'un nouveau modele de turbulence.

2.3 Modélisation de la turbulence

En turbomachine, les étapes de conception et d'optimisation impliquent des changements de
géométrie fréquents et de nombreuses études paramétriques. Les méthodes prédictives doivent
donc, pendant ces phases, permettre des temps de restitution relativement courts. De plus, la
recherche d'un écoulement stationnaire incluant I'effet de la turbulence est une premicre étape
incontournable. La résolution numérique directe des équations de Navier-Stokes ne permet pas
d'obtenir directement une solution stationnaire et nécessiterait de résoudre un large éventail
d'échelles spatiales depuis la taille du domaine jusqu'a 1'échelle de Kolmogorov. En revanche, un
processus de moyenne peut-€tre appliqué aux équations apres avoir décomposé chaque grandeur
q en la somme d'une valeur moyenne ¢ et d'une valeur fluctuante ¢’. On obtient alors les équa-
tions de Navier-Stokes moyennées au sens de Reynolds (RANS pour Reynolds-Averaged Navier-
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Stokes). Favre introduit un opérateur de moyenne pondéré par la masse qui permet d'écrire les
équations RANS dans le cas d'un fluide compressible. La moyenne et la partie fluctuante d'une
grandeur ¢ s'écrit, au sens de Favre,

] -

i=— d'"=q-¢ (2.12)

D

Avec ce formalisme et pour un fluide visqueux satisfaisant la loi des gaz parfaits, on obtient le
systeme d'équations ouvert suivant

ap ey
n + div (pu) =0 (2.13)
dpu NP .
s +div (pu ® u) = —grad (p) + div (‘Tl —pu’ ® u”) (2.14)
OpE

7+div<[ﬁﬁ+ﬁ] - FP’_‘

Le processus de moyenne est un opérateur statistique qui fait apparaitre des corrélations a
priori inconnues. En particulier, on voit apparaitre le terme des tensions de Reynolds —pu” ® u”,

souvent rencontré dans sa formulation indicielle —pu;/u7.

é+ﬁ—(pE+p)u~D =0 (2.15)

Plusieurs stratégies existent pour modéliser les tensions de Reynolds. Les modeles parmi les
plus complets consistent a résoudre une équation de transport pour chacune des six composantes
du tenseur des tensions de Reynolds, ainsi qu'une équation de transport pour la dissipation tur-
bulente €. Une telle fermeture des équations est dite du second ordre et on note cette famille de
modeles RSM pour Reynolds-Stress Model. Un des premiers modeles de ce type a été construit
par Launder et al. (1975). Une version plus récente a été proposée par Wilcox (2006). Ces mo-
deles prennent en compte, par construction, les effets tridimensionnels anisotropique ainsi que
I'histoire de la turbulence (dépendance spatio-temporelle de chacune des tensions de Reynolds a
travers I'équation de transport). Ils sont en revanche trés coiiteux (7 équations pour la modélisa-
tion de la turbulence s'ajoutent aux 5 équations décrivant les variables conservatives) et reposent
toujours sur la modélisation de certains termes (notamment la dissipation turbulente).

Une autre stratégie repose sur l'analogie proposée par Boussinesq (1877) et fondée sur la des-
cription des écoulement visqueux par Newton. Dans les fluides correspondant a cette description,
aujourd'hui appelés fluides newtoniens, la contrainte de cisaillement 7 est proportionnelle a la

déformation. Cela peut s'écrire

d
. ”d_z (2.16)

ou u est la viscosité moléculaire. Boussinesq propose de modéliser l'influence des échelles tur-
bulentes a travers un terme de viscosité turbulente .7 et du tenseur des taux de déformation de
'écoulement moyen 5;; a travers 1'équation

2
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ou k est I'énergie cinétique turbulente (k = %\/ W + W + uTC’Z) et ur la viscosité dynamique

turbulente, dont I'écriture dépend du modele de turbulence utilisé.

La formulation de Boussinesq implique que les axes principaux du tenseur des tensions de
Reynolds 7;; coincident, en chaque instant, avec ceux du tenseur des taux de déformation .S;;.
Un tel modele, qualifié de linéaire, donne de bons résultats pour les écoulements a 1'équilibre,
mais peut donner des résultats non physiques ou mal prédire le développement de la turbulence
dans les écoulements décollés ou soumis a un fort gradient de pression adverse. Dans ce qui suit,
nous introduisons quelques modeles classiques a deux équations puis nous nous intéresserons
aux limites de I'hypothese de Boussinesq et les correctifs proposés dans la littérature.

2.3.1 Modéles a viscosité turbulente

On classe souvent les modeles permettant de calculer les tensions de Reynolds par le nombre
d'équations de transport utilisés. Les modeles les plus simples sont dits algébriques ou parfois
modele a zéro équation. Ils consistent a calculer la viscosité turbulente a partir d'une longueur
caractéristique qu'il faut renseigner et sont a ce titre appelés modele a longueur de mélange.
Le premier modele de ce type a été€ proposé par Prandtl (1925). Depuis, des améliorations ont
été apportées, notamment par Baldwin et Lomax (1978) pour prendre en compte les gradients
de pression adverse et les décollements de la couche limite. Le modele de Johnson et King
(1985), parfois référencé comme modele a demi équation, propose de résoudre une équation aux
dérivées partielles décrivant 1'évolution longitudinale de la contrainte turbulente de cisaillement
maximale. Il est couramment utilisé pour décrire les écoulements décollés mais est moins précis
pour les écoulements attachés.

Pour affiner la modélisation de la turbulence, Spalart et Allmaras (1992) proposent un modele
fondé sur une équation de transport de la viscosité turbulente. Ce modele repose davantage sur
des considérations dimensionnelles que sur une description physique, la viscosité turbulente
n'ayant pas de sens en dehors de 1’hypothese de Boussinesq. Ce modele est tres populaire et
recommandé par la NASA du fait de sa robustesse numérique et de sa précision (Bardina et al.,
1997). De nombreuses améliorations, telles que la prise en compte de la compressibilité ou des
effets de courbures, continuent a alimenter ce modele.

Les modeles a deux équations de transports sont certainement les plus utilisés aujourd'hui.
Rappelons que la viscosité turbulente est dimensionnellement le produit d'une vitesse et d'une
longueur. Pour obtenir une vitesse caractéristique de 1'écoulement turbulent, une équation de
transport sur 1'énergie cinétique turbulente & est presque systématiquement utilisée. On peut
écrire cette équation sous la forme

% 0 Ok } (2.18)

0

ot + a—xj(ﬂujk) =P, —e+ o, {(M+U*NT) Er
ou P est le terme de production d'énergie cinétique turbulente, < le terme de dissipation, v la
viscosité cinématique moléculaire du fluide considéré et vp sa viscosité cinématique turbulente.
La seconde équation de transport permet de calculer le terme de dissipation €, soit en résolvant
directement celui-ci (modeles k-¢) soit en calculant une échelle de longueur (par exemple le
modele k-I de Smith (1994)) ou encore une échelle de temps (modeles k-w). Les modeles k-
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sont connus pour surestimer la contrainte pariétale de cisaillement dans les écoulements soumis a
un gradient de pression adverse. Dans ces conditions, le décollement éventuel de la couche limite
est sous-estimé. L'ajout d'une équation sur la contrainte pres de la paroi permet de corriger la
surestimation de la contrainte pariétale de cisaillement en contrepartie d'une complexité accrue.
C'est la méthode proposée par Chen et Kim (1981) et par Rodi (1991). A l'inverse, les modeles
k-w n'utilisent pas de traitement particulier prés des parois et sont naturellement plus sensibles
au gradient de pression adverse, prédisant avec plus de précision la contrainte pariétale.

Dans ce travail, sauf mention contraire, un modele k-w est utilisé pour fermer les équations
RANS. Dans la section suivante, nous présentons différentes formulations utilisant w comme
deuxieme variable turbulente.

Modéle k-w de Wilcox (1988)

L'idée d'utiliser la variable w, homogene a un temps, nous vient de Kolmogorov (1942). On
peut interpréter w soit comme une dissipation normalisée par I'énergie cinétique turbulente (d'ou
son nom de dissipation spécifique), soit comme une fréquence caractéristique. Wilcox (1988)
propose une premiere formulation d'un tel modele. En remplacant € par pk*w dans 1'équation
(2.18), 1l réécrit I'équation de transport de 1'énergie cinétique turbulente. L'équation de transport
sur w s'écrit quant a elle

Opw 0 Ow

0
W) =P, —¢, 4+ — + — 2.1
ot Ox; (pujw) w T Ew ox; [(M ohr) 8:@} (2.19)

ou P, estle terme de production de dissipation spécifique turbulente et <, le terme de dissipation.
Les termes de production et de dissipation sont définis par

Pk = Tijsij g = ﬂ*kw (220)
P, = 27,8, o = Bpu? 2.21)
vr
ou 7;; est le tenseur des tensions de Reynolds défini par
Tij ur |: 3 axk ]:| 3/0 J ( )
et S;; le tenseur des taux de déformation défini par
1 [Ou;  Ouj
Sij = = t+ 2.23

Les parametres du modele, calibrés sur le cas de la décroissance homogene et isotrope de la
couche limite et sur des mesures de couche limite sans gradient de pression adverse, sont donnés
ci dessous

o"=0.5 £* = 0.0090 (2.24)
5
o=0.5 B =0.0750 a=3 (2.25)

Cette formulation a montré de bonnes capacités prédictives sur différents cas test lors d'une
étude comparative menée par Bradshaw et al. (1991). Le principal inconvénient associé a ce
modele est une plus forte dépendance aux valeurs de la dissipation spécifique en dehors de la
couche limite, en comparaison avec les modeles k-¢.
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Modéle £-w SST de Menter (1993)

Menter (1993) propose, pour résoudre la dépendance de la solution aux valeurs de w en dehors
de la couche limite, une modélisation zonale de la turbulence. L'idée est d'utiliser le modele k-w
de Wilcox pres des parois et un modele k-¢ pour I'écoulement sain. Pour cela, il réécrit 1'équation
de transport sur € sous la forme d'une équation sur w, ce qui fait apparaitre un terme de diffusion
croisée. Ce terme de diffusion croisée est activé uniquement loin des parois a I'aide d'une fonction
de transition. La nouvelle équation de transport s'écrit

opw 0 0 Ow
— 4+ —(puw) =P, — e, + — 1—-F)C 2.26
ot " o, (pujw) ot o [(/HCWT) &L_J + (1= F)Cp (2.26)
ou C'p est le terme de diffusion croisée défini par
1 0k O
Cp = 2pog— 2 ¥ 2.27)
w O0x; Ox;

et F7 la fonction d'activation
Fy = tanh (arg)) (2.28)

VEk 5000 | 2popk
4 .
arg] = min (max [ﬁ*wd’ P | Cpd? (2.29)

ou d est la distance a la paroi. La formulation des termes de production et de dissipation est
identique a celle adoptée par Wilcox (voir équations (2.20) et (2.21)). Pour étre cohérent avec
les parametres de fermeture dans les deux zones de 1'écoulement, Menter introduit la fonction
d'activation dans le calcul de ceux-ci. Le calcul d'un parametre ¢ s'écrit alors

¢ =Fio1+ (1= F1)os (2.30)

ou ¢, est la valeur que prend le parametre pres de la paroi et ¢4 la valeur dans 1'écoulement sain.
On a alors le jeu de parametres suivant :

2
K
ot =05 o =0.500 B =0.0750  ay = % -0 (2.31)
10 0.856 By = 0.0828 Po i (2.32)
o5 = 1. o9 = 0. = U. Qg = —— —0 .
5* = 0.09 k=041 (2.33)

Une deuxieme amélioration proposée par Menter est l'ajout d'un limiteur de viscosité turbu-
lente pour résoudre le probleme de surestimation des tensions de Reynolds dans les zones de
forte anisotropie. La formulation du limiteur est

alk

= 2.34
T hax (a1w, QF) 2.34)
ou {2 est la norme du tenseur vorticité et £% une fonction d'activation définie par
F, = tanh(arg?) (2.35)
2vk 5000
= 2.36
Mee = X <0.09 swd wd ) (230)
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Modéele k-w de Kok (2000)

Kok (2000) propose un autre solution pour résoudre le probleme de dépendance de la solution
aux valeurs de w en dehors de la couche limite. Il utilise pour cela le modele k-w de Wilcox
(1988) et ajoute un terme de diffusion croisée. L'équation de transport sur w devient alors

Opw 0 0 Ow
—(pu;w) = P, — e, + — C 2.37
5 T o, (pujw) €uw + B {(u—l—auT) &rl} +Cp (2.37)
avec une condition sur le terme de diffusion croisée
ok O
Cp = oL maz (——” 0) (2.38)
w Oz, Ox;
Parmi les parametres de fermeture, seul o* est modifié
* 2 *
ot = 3 5*=0.09 (2.39)
5
oc=0.5 £ =0.0750 o= 9 (2.40)

Les termes de production et de dissipation dans les deux équations du modele reprennent encore
une fois la formulation proposée par Wilcox et présentée dans les équations (2.20) et (2.21).

Modéele k-w de Wilcox (2006)

Wilcox (2006) a proposé une nouvelle formulation de son modele pour corriger les anomalies
observées. Les trois principales modifications sont :

— I'ajout d'un terme de diffusion croisée dans la lignée des travaux de Kok

— l'ajout d'un limiteur de viscosité turbulente

— la correction de 1'anomalie jet plan/jet cylindrique
La formulation de I'équation de transport sur w est identique a celle de Kok présentée dans
I'équation (2.37). Le terme de diffusion croisée est réécrit sous la forme

ok Ow
p Ok Ow 0, 7o =0

Cp=04————— = I 2.41
b wa aZL’j (913j od { Odo, %gTw] >0 ( )

et les nouveaux parametres de fermeture sont donnés par
o =10.6 g* =0.09 (2.42)

13
o=0.5 B =PBofs o= 7 040 = 0.125 (2.43)

La fonction f; est inspirée des travaux de Pope (1978) et permet de résoudre 1'anomalie du
taux d'expansion d'un jet cylindrique tridimensionel. Historiquement, les modeles k-¢ arrivent
a prédire correctement soit le taux d'expansion d'un jet plan bidimensionnel, soit celui du jet
cylindrique tridimensionnel. Pope observe que le mécanisme principal de transfert d'énergie
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Figure 2.4 — Effet du limiteur de viscosité turbulente du modele k-w Wilcox (2006) - a titre
222%-

d'exemple, le parametre Cj;,,, est supérieur a 10 au voisinage d'un bord d'attaque ou a

travers une onde de choc

des grandes échelles vers les plus petites est le vortex stretching, qui est absent en deux dimen-
sions. Il propose d'introduire une mesure adimensionnelle du vortex stretching pour augmenter
la dissipation de . Wilcox adapte cette formulation au modele k-w a travers le parametre ., ce
parametre étant nul pour un calcul bidimensionnel et ayant pour expression générale

;5. A 1 du,,
w= |3 Ski = Ski — 55— Ok 2.44
X (Fw) k 5 g, O (2.44)
La dissipation de w est reliée a la mesure du vortex stretching a travers 3
1+ 85xw
= = 0.0708 = — 2.45
B=rhofs  bo f5= T3 00e (245)

Une autre nouveauté est 1'ajout d'un limiteur de viscosité turbulente dans les zones de forte
anisotropie. De maniere analogue a la méthode de Menter, le limiteur agit sur 1'échelle de temps
plutdt que sur la viscosité turbulente. Son expression s'écrit

fr = w=max | w, Clim (2.46)

SES

ol S est le tenseur a trace nulle des taux de déformation. L'effet de ce limiteur est représenté sur
la Fig. 2.4.

Bien que présentant des termes correctifs de plus en plus élaborés, les quatre modeles présen-
tés reposent tous sur I'hypothese de Boussinesq. Dans la section suivante nous nous intéressons
aux limites d'une telle hypothese.
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2.3.2 Limites de I’hypothése de Boussinesq

Moore et Moore (1999) rappellent que d'un point de vue physique, les tensions de Reynolds
W doivent étre toujours positives et bornées par 2k. Ces conditions sont regroupées sous le
terme de réalisabilité. Dans les modeles reposant sur I'hypotheése de Boussinesq, les tensions
de Reynolds sont calculées a partir de 1'équation (2.17) faisant intervenir le tenseur des taux de
déformation S;; et la viscosité dynamique turbulente zi7. Si le taux de déformation .S;; devient
important, la réalisabilité des tensions de Reynolds n'est pas garantie.

Prenant I'exemple d'une couche limite se développant sur une plaque plane, nous savons qu'en
dehors de la sous-couche visqueuse la composante principale du tenseur des taux de déformation
S;; est la variation de vitesse débitante (notée w) par rapport a la normale a la paroi (notée y),
soit g_Z' Dans un modele k-¢ ou k-w, on peut alors écrire

—_ K2ou  kou
—uu! =C,—— = —— 247
Uit Pedy woy 247
L'expression générale de la production P et de la dissipation D}, d'énergie cinétique turbulente
dans un modele k-w étant 5
Uj

= Tigy,
J

nous pouvons en déduire la valeur de la production d'énergie cinétique turbulente dans une
couche limite se développant sur une plaque plane

P, e = pF"kw (2.48)

B pk Ou?

p. =
k w Jy

(2.49)

et exprimer la variation de vitesse débitante par rapport a la normale en fonction du rapport de
la production d'énergie cinétique turbulente par sa dissipation

ou\> P ——  kou P
B — = —. * — /., /,,: _— = e — * 2.
(8y> 5 wf" = —uju] w0y . X +/ B*k (2.50)

Cette derniere équation est rapportée par Menter (1992a) sous la forme :

"
ke QUYL 251)
k €

Le rapport Py /e est proche de 1'unité dans une couche limite a 1'équilibre mais Driver (1991)
montre que ce rapport peut augmenter jusqu'a deux en présence d'un gradient de pression ad-
verse. Or, expérimentalement, le rapport —uj'u/k ne dépasse pas a; = 0.3 sous l'influence
d'un gradient de pression adverse (il diminue plutot lorsque le gradient de pression adverse s'in-
tensifie). Les modeles a deux équations tendent donc a surestimer la contrainte de cisaillement
pariétale en présence d'un gradient de pression adverse, donc a retarder 1’apparition de décolle-
ment.
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2.3. Modélisation de la turbulence

Anomalie du point d’arrét Les limites exposées précédemment de maniere locale peuvent
engendrer des anomalies séveres a une échelle globale. Nous détaillons ici I'anomalie bien
connue a l'approche d'un point d'arrét, généralement rencontrée en aérodynamique externe (voi-
lure) ou interne (aubes). Dans les régions anisotropiques non visqueuses (a haut nombre de
Reynolds), typiquement a I'amont d'un point d'arrét, I'énergie cinétique turbulente k est faible
et la norme du tenseur des taux de déformation S;; est importante. De plus, loin des parois,
les valeurs du taux de dissipation w sont tres faibles, engendrant ainsi une tres forte viscosité
turbulente. On a alors de tres fortes tensions de Reynolds et la production d'énergie cinétique
turbulente P, est largement surestimée (voir équation (2.48)). Cette anomalie est inhérente aux
modeles a deux équations reposant sur I'hypothese de Boussinesq et est notamment démontrée
par Strahle (1985) pour le modele k-¢.

Modélisation de l'interaction onde de choc / couche limite Les limites que nous avons ex-
posées concernent surtout le traitement spatial de la turbulence dans I'hypothese de Boussinesq,
c'est-a-dire I'alignement du tenseur des tensions de Reynolds avec celui des taux de déformation.
L'hypotheése de Boussinesq impose également que 1'écoulement turbulent réponde immédiate-
ment a I'écoulement moyen. Autrement dit, I'histoire de la turbulence n'est pas pris en compte.
D'apres Lumley (1970), cela revient a dire que les échelles de temps caractéristiques de la tur-
bulence sont tres petites devant celles de I'écoulement. Concernant I'interaction onde de choc
/ couche limite, nous verrons dans la section 3.1 que la turbulence réagit quasi instantanément
a I'écoulement moyen tant que la couche limite reste attachée. En revanche, dans les cas d'in-
teraction forte avec décollement de la couche limite, la réponse de la turbulence n'est plus en
phase avec I'écoulement moyen. Dans une telle configuration I'hypotheése de Boussinesq n'est
plus valable et il faut se tourner vers une modélisation plus fine de la turbulence, par exemple a
travers la relaxation des contraintes turbulentes comme proposée par Olsen et al. (2001).

Dans la section suivante, nous présentons différents correctifs visant a une meilleure estima-
tion du comportement spatial de la turbulence.

2.3.3 Vers un limiteur de contrainte turbulente

Nous avons vu dans la section 2.3.1 que certains modeles utilisent un limiteur de viscosité
turbulente. Nous proposons ici une discussion plus générale présentant les différents correctifs
existants ainsi que leurs spécificités.

Limiter la production d'énergie cinétique turbulence L'anomalie du point d'arrét se tradui-
sant par une surproduction d'énergie cinétique turbulente, une idée simple est de limiter celle-ci.
Les valeurs de P /e rencontrées expérimentalement étant au maximum de 1'ordre de 2 dans les
couches limites, Menter (1993) propose un filtre lié a la dissipation d'énergie cinétique :

Py = min (P, N x¢) (2.52)

ou N = 20, P et € sont calculés a partir de 1'équation (2.48). Ce palliatif n'impacte qu'un terme
source dans la modélisation turbulente et est donc tres simple a implémenter.
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Une autre solution est de modifier le calcul de la production d'énergie cinétique turbulente.
Menter (1992b) propose d'utiliser le tenseur de vorticité plutdt que celui des taux de déforma-
tion :

8ui ou j
ox j 8@ )
Kato et Launder (1993) proposent dans la méme lignée une extension aux modeles k-¢ en utili-
sant a la fois les tenseurs de vorticité et de taux de déformation :

Rappelant que le terme de production d'énergie cinétique turbulente représente un transfert
d'énergie de 1'écoulement moyen vers les échelles turbulentes, Kozulovic et al. (2004) rap-
portent qu'en agissant uniquement sur le terme Fj, l'extension de Kato-Launder ne respecte
pas la conservation de 1'énergie . Ceci serait vrai pour tous les limiteurs agissant sur P, sans
modifier les tensions de Reynolds.

Limiter I'échelle de temps Pour prédire des tensions de Reynolds réalisables, il est intéressant
de limiter la viscosité dynamique turbulente pp. Rappelons que la viscosité cinématique turbu-
lente v est définie a partir d'une échelle de vitesse turbulente v2 (k pour la grande majorité des
modeles) et d'une échelle de temps turbulent 7" par la relation :

v = O, 2T (2.55)

ou C), est une constante dépendant du modele utilisé (la viscosité dynamique turbulente est
donnée par pr = prr). On peut alors limiter la viscosité cinématique turbulente en faisant varier
la constante ', ou I'échelle de temps turbulent 7". Durbin (1996) propose une valeur maximale
pour 7' garantissant la réalisabilité des tensions de Reynolds :

2k 3
<
30,02 \/ 8157

(2.56)

Durbin (1996) montre qu'imposer la contrainte de réalisabilité améliore le comportement de
la turbulence a l'approche d'un point d’arrét. Concernant la surestimation de la contrainte de
cisaillement pariétale, Menter (1992a) propose d'introduire un limiteur sur la viscosité cinéma-
tique turbulente qui garantit —W/ k<0.3:

. X k alk‘
vr = min (a, W) (257)

En réécrivant les équations (2.56) et (2.57) avec les termes du modele k-w, Wilcox (2008) pro-
pose une formule générale du limiteur de contrainte :

N S;:Ss5 4 20080
> Clim, il Sl 2.58
w > C \/ v+ 2)B° (2.58)
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2.4. Régularisation du modele £-w Wilcox (2006)

Reference Clim A1 Ao
(Durbin, 1996) 1.03 1 0
(Menter, 1992a) 1.0 0

(Wilcox, 2006) 0.875 1 0

Tableau 2.1 — Constantes du limiteur de contrainte turbulente

dont les valeurs des constantes sont données dans le tableau 2.1 pour les différents limiteurs. Se-
lon cette formule générale, plus la valeur de Cj;,,, est grande, plus la correction imposée est forte.
Le limiteur proposé par Wilcox (2008) dans son nouveau modele k-w (2006) est donc moins sé-
vere que ceux de Durbin et Menter, garantissant de meilleurs résultats pour les écoulements a
haut nombre de Mach.

2.4 Régularisation du modéele £-w Wilcox (2006)

La nouvelle formulation du modele k-w par Wilcox (2006) introduit plusieurs opérateurs
mathématiques non dérivables. La dérivée de ces opérateurs peut €tre définie par morceaux
mais présente alors des discontinuités. D'un point de vue physique, cela implique des varia-
tions franches des grandeurs concernées, ce qui peut générer des ondes parasites dans le cas de
calculs instationnaires. Pour les méthodes linéarisées qui nécessitent la dérivation du systeme
d'équations RANS, la non-dérivabilité des opérateurs introduit alors une source d'erreur. Dans
cette section, nous proposons une méthodologie pour régulariser, c'est-a-dire rendre dérivable,
la nouvelle formulation du modele k-w Wilcox 2006. Ce travail a fait I'objet d'une publication
(Rendu et al., 2015b).

Dans cette section nous identifions tout d'abord les opérateurs problématiques et nous pro-
posons une formulation dérivable de ceux-ci faisant intervenir des constantes de régularisation.
Dans un deuxiéme temps le modele régularisé est implémenté et différentes simulations sont
réalisées pour déterminer le degré de régularité nécessaire.

2.4.1 Identification des termes non dérivables

Nous nous proposons ici d'identifier les termes du modele de turbulence non dérivables et de
les réécrire sous la forme d'opérateurs mathématiques.
Limiteur de viscosité turbulente

La nouvelle formulation du modele de Wilcox introduit un limiteur de viscosité turbulente
(voir équation 2.58). L'expression proposée par Wilcox fait intervenir I’opérateur non dérivable
max() et peut &tre réécrite sous la forme

¢y (X) =max (1, X) (2.59)
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Selon cette nouvelle expression, le limiteur est inactif lorsque ®;(X') = 1, donc pour des valeurs
de X inférieures a l'unité.

Terme de diffusion croisée

La définition du terme de diffusion croisée présentée dans I'équation 2.41 fait intervenir un

opérateur conditionnel non dérivable. Mathématiquement C', est non nul si %% est stricte-
J J
ment positif. On peut donc écrire
p ok Ow
Cp=04—Po | =— = Dy(X) = 0, X 2.60
D= Odo 0<8xj6xj> o(X) = max( ) (2.60)

Philit (2013) montre que les fortes valeurs de w sont délicates a traiter d'un point de vue numé-
rique. Il propose une nouvelle formulation mathématiquement équivalente :
On(k/UZ + c;) dIn(w/wo) pUZ
Wy = ——
ox j ox j

CD = O'dopkq)o ( (261)

Comme la fonction logarithme n'est pas définie en 0, nous ajoutons la constante ¢, = 10~% qui
garantit que le terme de diffusion croisée est mathématiquement défini pour toute valeur de k.

Correction de I'anomalie jet plan/jet cylindrique

L'expression du parametre de fermeture (3 fait intervenir un correctif pour mieux prédire le
taux d'expansion du jet plan et du jet cylindrique. La formulation de Wilcox introduit 'opérateur
valeur absolue | - | qui n'est pas dérivable en 0

1+ 85¢ (xw)

/3:6°1+100¢(Xw)

¥ (X) = |X| (2.62)

Nous avons finalement identifié deux opérateurs non dérivables dans la nouvelle formula-
tion du modele k-w. L'expression du limiteur de viscosité turbulente et du terme de diffusion
croisée font intervenir respectivement ®; (X) = max (1, X) et ®; (X) = max (0, X). On peut
regrouper ces deux opérateurs sous la forme paramétrique suivante, non dérivable en A

d, (X) =max (A, X) AeR (2.63)

Le deuxieme terme non dérivable qui apparait est ¢ (X) = |X|, non dérivable en 0. Dans la
partie suivante nous présentons la régularisation de ces opérateurs.

2.4.2 Régularisation des opérateurs
Régularisation de ¢ 4 (X) = max (A, X)

L'opérateur max(A, X) peut étre réécrit sous la forme

B A(X) = % X+ A+ VX 47 (2.64)
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2.4. Régularisation du modele £-w Wilcox (2006)

En effet, lorsque X est supérieur a A, /(X — A)2 = X — Adonc ®4(X) = X. Lorsque X est
inférieur a A, /(X — A)2 = A— X donc ®4(X) = A. A cause de la racine carrée, 'opérateur
® 4 n'est pas dérivable en A. On introduit alors une constante de régularisation ¢ 4 et I’opérateur
régularisé ® 4 s'écrit

éA(X):%{XJrAJr \/52A+(X—A)2+CA (2.65)

L'ajout de la constante C'4 permet de contrdler 1'erreur générée par la régularisation. Par exemple
si C'y = 0, l'erreur relative maximale est obtenue pour X = A et vaut ¢4 /2.

Régularisation de ¢ (X ) = | X|

La fonction valeur absolue peut étre reformulée ainsi
P (X) = VX2 (2.66)

Cette expression n'étant pas dérivable en 0, nous ajoutons une fois encore une constante de
régularisation sous la racine carrée. La fonction régularisée 1/ s'écrit alors

(X)) =4/e% + X2 (2.67)

L'erreur maximale générée par cette formulation est obtenue pour X = 0 et vaut directement
£x.

La régularisation des opérateurs fait apparaitre des constantes qui permettent de controler
I'erreur entre la formulation initiale et régularisée. Lorsque ces constantes sont nulles, on re-
trouve l'opérateur non dérivable initial. Dans la partie suivante nous écrivons une formulation
régularisée du modele k-w Wilcox (2006) en discutant des valeurs possibles pour les constantes
de régularisation.

2.4.3 Application au modele £-w Wilcox (2006)

Dans le modele de turbulence, 1'opérateur @ est utilisé pour calculer le terme de diffusion

croisée. Dans ce cas, X = %% peut prendre des valeurs positives ou négatives. La constante
J J

Cy est fixée a 0 pour garantir une propagation symétrique de 1'erreur. L'expression régularisée

du terme de diffusion croisée est alors donnée par

OD _ Udopk-é)o (aln(kggfo+6k) 81né;5wo)> (i)o(X) - % (X + 4 /53 T (X)2) (2.68)
go=10"% cp, =106 (2.69)

L'opérateur ®; est quant a lui utilisé pour maximiser la dissipation spécifique turbulente.
2§ij§ij
ﬁ*wQ

Dans ce cas, X = C};,, est toujours positif. On choisit de retrouver la solution exacte en

45



Chapitre 2. Méthodes numériques pour la simulation des interactions fluide-structure
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Figure 2.5 — Fonction régularisée d, pour différentes valeurs de €; (¢, = 0 correspond a la
formulation non dérivable)

X =0, ot I'effet du limiteur est maximal, ce qui nécessite d'ajuster C. L'expression régularisée
est alors donnée par

& = wd, (c,im 255) by (X) =1 [X FA+VEF (X 12+ 01} (2.70)

g1 = 10_2 Cl =1- \/ 1+ 5% (271)

Sur la Fig. 2.5 est tracée la fonction régularisée o pour différentes valeurs de la constante de
régularisation. L'erreur relative maximale est inférieure a 5% pour £; = 107! et inférieure a

0.5% pour £; = 1072,
Enfin, le parametre 3 est donné par

1+ 85,/2 + x2 B
B=1rfsbo  fa= = g =10" (2.72)
1+100,/22 + X2

2.4.4 Validation du modele régularisé

La formulation régularisée du modele a été implémentée dans le logiciel Turb'Flow. Diffé-
rentes simulations sur des configurations de complexité croissante ont été réalisées pour vali-
der cette formulation. Nous nous sommes également intéressé a l'influence de la valeur de la
constante de régularisation du limiteur de viscosité turbulente sur la solution stationnaire. Le
premier cas de validation est un calcul stationnaire 2D sur le profil transsonique NACA0012,
le second cas est un calcul stationnaire 2D dans une tuyere convergente-divergente et le dernier
cas est un calcul 3D stationnaire du banc KTH-VM100 présenté dans la section 3.2.
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Figure 2.6 — Norme L2 du résidu sur I'équation de transport sur 1'énergie totale en fonction du
nombre d'itérations pour la formulation originale (trait plein bleu) et la formulation régularisée
(trait pointillé rouge) du modele k-w Wilcox (2006)

NACA0012

Ce cas test permet de mettre en évidence le comportement du modele de turbulence au voisi-
nage du point d’arrét ainsi que dans une interaction onde de choc / couche limite. Il a notamment
été utilisé par Kandula et Wilcox (1995) pour tester le modele k-w. Le point de fonctionne-
ment qui nous intéresse correspond a un nombre de Mach amont M = 0.8, un angle d'attaque
a = 2.26° et un nombre de Reynolds basé sur la corde Re, = 9 x 10°. Un maillage en O de
405 x 105 points est utilisé, garantissant une épaisseur maximale de premiére maille y;" = < 3.
Les conditions limites du domaine sont placées a 12 cordes en amont et en aval du profil.

L'évolution au cours de la simulation stationnaire du résidu de 1'équation de transport sur
I'énergie totale est présentée sur la Fig. 2.6. Les résultats obtenus a partir de la formulation
originale et de la formulation régularisée sont identiques, indiquant que le choix de la formulation
régularisée ne pénalise ni n'améliore la convergence des calculs. Le schéma d'Euler (explicite)
est utilisé dans ce calcul pour la discrétisation temporelle et une diminution de quatre ordres de
grandeur est obtenue sur le résidu en 200,000 itérations.

A partir de la solution stationnaire obtenue et pour évaluer I'influence de la constante de régu-
larisation du limiteur de viscosité turbulente €1, nous tracons le coefficient de frottement le long
de l'extrados pour deux valeurs différentes de £, (voir Fig. 2.7). Les résultats sont trés similaires
mais le décollement est prévu légerement plus en amont pour une valeur plus importante de la
constante de régularisation. On peut voir sur la Fig. 2.5 qu'une valeur importante signifie que le
limiteur est activé sur une zone plus large par rapport au modele initial. On sous-estimera alors
la viscosité turbulente et la contrainte de cisaillement pariétale. La couche limite sera donc plus
sensible au gradient de pression adverse et décollera plus en amont, ce qui est cohérent avec
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Figure 2.7 — Coefficient de frottement le long de 1'extrados du profil transsonique NACA 0012
pour différentes valeurs de la constante de régularisation €, (une valeur négative du coefficient
de frottement correspond a une zone de recirculation)

les résultats numériques. Nous retenons finalement une valeur ; = 1 x 1072 qui présente une
prédiction identique au modele initial et cette valeur sera utilisée dans tous les calculs suivants.

Pour continuer I'évaluation de la formulation régularisée, nous tracons sur la Fig. 2.8 1'opposé
du coefficient de pression autour du profil. Nous avons aussi reporté sur la figure les résultats ex-
périmentaux obtenus par Harris (1981) en soufflerie. L'opposé du coefficient de pression permet
de faire apparaitre les valeurs correspondant a 1'extrados au dessus des valeurs correspondant a
l'intrados. On observe une bonne correspondance entre les mesures expérimentales et les résul-
tats numériques sur l'extrados, y compris pour la position de 1'onde de choc. Sur l'intrados, la
surpression est sous-estimée, peut-étre a cause d'un décalage entre les points de fonctionnement
expérimental et numérique. On remarque que le coefficient de pression prédit par la formulation
régularisée est identique en tout point a celui prédit par la formulation initiale. Pour compléter
la validation du modele régularisé, nous choisissons 3 stations d'extraction représentées sur la
Fig. 2.9 et pour lesquelles le comportement du modele de turbulence est critique.

La station A est située au voisinage du bord d'attaque et permet de suivre 1'évolution de 1'éner-
gie cinétique turbulente a 1'approche d'un point d'arrét. La station B permet d'observer le com-
portement de la turbulence lors du développement d'une couche limite et la station C est située
dans la zone décollée due a l'interaction onde de choc / couche limite. L'énergie cinétique tur-
bulente £ et la viscosité turbulente ;7 sont tracées en ces trois points sur la Fig. 2.10 pour le
modele k-w Wilcox (2006) et sa formulation régularisée. En approchant du point d'arrét, on
observe une augmentation jusqu'a une valeur maximale puis une diminution de 1'énergie ciné-
tique turbulente. Ce pic est caractéristique de I'anomalie du point d'arrét décrite dans la section
2.3.2. Le pic observé ici est de tres faible amplitude grace au limiteur de viscosité turbulente
sans lequel la valeur maximale d'énergie cinétique turbulente serait supérieure d'au moins deux
ordres de grandeur. On remarque qu'un maximum local de viscosité turbulente est atteint au
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Figure 2.8 — Coefficient de pression autour du profil NACA 0012 pour le modele k-w (2006)
original et la formulation régularisée (valeurs expérimentales d'aprés Harris (1981))

Figure 2.9 — Champ de nombre de Mach autour du profil NACA 0012 et stations de mesures
utilisées pour valider le modele régularisé
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Point d'arrét (A) Développement de la couche limite (B) Couche limite décollée (C)
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Figure 2.10 — Energie cinétique turbulente et viscosité turbulente au voisinage du point d'arrét
(A), dans le développement la couche limite (B) et en aval de la zone décollée due a l'interaction
onde de choc / couche limite (C) pour le modele k-w (2006) (traits) et la formulation régularisée
(symboles)

méme point que le pic d'énergie cinétique turbulente. En s'éloignant de la paroi, le viscosité
turbulente augmente exponentiellement alors que 1'énergie cinétique turbulente reste faible, ce
qui traduit une diminution de la dissipation spécifique w. Au point B, I'énergie cinétique turbu-
lente présente un pic de plus forte amplitude, situé dans la couche limite. Le pic de viscosité
turbulente est localisé plus loin de la paroi, a la frontiere entre la couche limite et 1'écoulement
sain. Dans la zone décollée, les valeurs maximales d'énergie cinétique turbulente et de viscosité
turbulente sont a nouveau synchronisées, localisées assez loin de la paroi et environ 10 fois plus
importantes qu'au point B. Ceci s'explique par la présence du décollement a la frontiere duquel
la production d'énergie cinétique turbulente est trés importante. En tous ces points, les résultats
de la formulation régularisée sont identiques a ceux de la formulation initiale.

Diffuseur de Sajben

Le diffuseur de Sajben est une tuyere convergente-divergente dessinée pour étudier les mé-
canismes instationnaires liés a l'interaction onde de choc / couche limite. La géometrie et les
résultats expérimentaux sont présentés par Bogar et al. (1983), Salmon et al. (1983) et Sajben
et al. (1984). Nous avons réalisé un calcul de 1'écoulement 2D stationnaire dans le diffuseur en
présence d'une onde de choc et d'une couche limite décollée. Le maillage utilisé est composé de
385 points dans la direction parallele a 1'écoulement et 97 points dans la direction transverse,
avec une épaisseur de premiere maille inférieure a y% =~ = 4. Le nombre de Reynolds basé sur
le col géométrique est Re, = 1 x 10°. La configuration simulée correspond a une pression sta-
tique de sortie Ps,,; = 0.72Pt;, ou Pt;, est la pression totale d'entrée. Sous ces conditions
limites, une onde de choc forte se forme dans le canal et a 1'aval de laquelle un large décollement
de la couche limite se produit. Un champ du nombre de Mach est présenté sur la Fig. 2.11. Le
coefficient de pression le long de la paroi supérieure est tracé sur la Fig. 2.12(a). La position
de I'onde de choc est relativement bien prédite mais 1'augmentation de pression statique dans
la zone décollée a 1'aval de I'onde de choc est 1égerement surestimée. Pour mieux discerner la
taille du décollement, nous tragons le coefficient de frottement le long de la paroi supérieure
sur la Fig. 2.12(b). D'apres cette figure, I'étendue du décollement dans la direction parallele a
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Figure 2.11 — Champ de nombre de Mach dans le diffuseur de Sajben et station d'extraction dans
la zone d'interaction onde de choc / couche limite décollée
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Figure 2.12 — Coefficient de pression (a gauche) et de frottement (a droite) le long de la paroi
supérieure du diffuseur de Sajben prédit par le modele k-w Wilcox (2006) et la formulation
régularisée - résultats expérimentaux d'apres Sajben et al. (1984)

I'écoulement est trés importante (environ trois fois le col géométrique). Ceci peut s'expliquer
par l'angle important du divergent qui créée un fort gradient de pression adverse. Le coefficient
de frottement prédit par les simulations numériques est proche des données expérimentales a la
fois au col (x/h = 0) et a 1'aval de la zone décollée (x/h = 8.5, les deux points correspondent
a deux échantillons dans la direction transverse). Enfin, pour valider la formulation régularisée,
nous nous intéressons a 1'énergie cinétique turbulente et a la viscosité turbulente tracées dans la
zone décollée sur la Fig. 2.13. On observe un pic important d'énergie cinétique turbulente qui
coincide avec un maximum local pour la viscosité turbulente. Ces pics sont localisés assez loin
de la paroi, certainement a la frontiere entre le décollement et I'écoulement sain. Les résultats
prédits par la formulation régularisée sont identiques a ceux du modele initial.
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Figure 2.13 - Energie cinétique turbulente et viscosité turbulente dans la couche limite décollée
de la tuyere de Sajben - comparaison des formulations de référence et régularisée

KTH-VM100

Dans le modele k-w Wilcox (2006), le terme de correction de 1'anomalie jet plan/jet cylin-
drique est inactif lors de simulations 2D. Pour valider la régularisation de ce terme, nous avons
donc réalisé une simulation de 1'écoulement 3D stationnaire dans la tuyere KTH-VM100. Le
point de fonctionnement choisi présente une pression totale en entrée Pt,, = 160kPa et une
pression statique de sortie Ps,,; = 104kPa. Cela correspond a 1'apparition d'une onde de choc
forte qui bloque toute la hauteur du canal et qui génere des tourbillons de coins massifs. Le
maillage utilisé, résultant d'une convergence en maillage présentée dans la Sect. 3.4.1, comporte
381 points dans la direction parallele a I'écoulement, 81 points dans la direction normale a la
bosse et 61 points dans la direction transverse. La distance maximale du premier point a la paroi
garantit y & = 1. L'énergie cinétique dans la zone décollée est tracée au centre de la veine et
dans un tourbillon de coin sur la Fig. 2.14. On observe au centre de la veine, de maniere simi-
laire au diffuseur de Sajben, un pic d'énergie cinétique turbulente relativement loin des parois.
Le décollement de coin est plus étendu que le décollement central, ce qui explique que le pic
observé a 10% de largeur de veine soit plus éloigné de la paroi et présente un niveau plus im-
portant. Malgré ces larges zones de recirculation, la formulation régularisée donne des résultats
identiques au modele initial.

Les trois cas de validation ont permis de montrer la non régression de la formulation régula-
risée par rapport au modele initial pour des calculs stationnaires. Une des perspectives qu'ouvre
ce travail est I'évaluation du comportement instationnaire de la formulation régularisée, qui n'est
pas traitée dans ce mémoire.

Ce chapitre a permis de présenter les choix retenus pour la simulation des écoulements trans-
soniques décollés ainsi que la stratégie choisie pour le couplage fluide-structure. La formulation
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Figure 2.14 — Energie cinétique turbulente dans la couche limite décollée - au centre de la veine
(a gauche) et dans le tourbillon de coin (a droite) prédite par le modele k-w Wilcox (2006) et la
formulation régularisée

et les limites des différents modeles de turbulence utilisés dans ce travail pour fermer les équa-
tions RANS ont été exposés. Enfin, nous avons proposé et validé une méthode de régularisation
appliquée aux opérateurs non dérivables du modele k-w Wilcox (2006).

Dans le chapitre suivant, nous évaluons les méthodes retenues sur la prédiction des décolle-
ments générés par l'interaction forte onde de choc / couche limite dans une tuyere transsonique
instrumentée.
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Une description relativement fidele de I'interaction onde de choc / couche limite étant néces-
saire a la prédiction du flottement transsonique, nous évaluons dans ce chapitre notre méthode
de calcul par rapport a la simulation d'écoulements stationnaires transsoniques décollés.

Apres une premiere section introduisant les phénomenes rencontrés dans le cadre d'une inter-
action onde de choc / couche limite, nous présentons les caractéristiques d'un banc expérimental
utilisé pour la validation des simulations. Nous évaluons ensuite la prédiction du décollement
central par des simulations 2D, en prenant soin d'évaluer la sensibilité au maillage et au modele
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de turbulence. Dans une quatrieme section, nous cherchons a simuler la structure tridimension-
nelle de I'écoulement, incluant de larges décollements de coin.

3.1 Interaction onde de choc / couche limite

Une onde de choc se forme dans un écoulement compressible lorsque des ondes de com-
pression se focalisent. Ainsi, a travers une onde de choc, la pression de 1'écoulement augmente
brutalement tandis que la vitesse normale a 1'onde de choc chute. L'épaisseur d'une onde de choc
est de l'ordre de grandeur du libre parcours moyen des molécules présentes dans 1'écoulement
(0.2pm pour de l'air a la pression atmosphérique) et apparait donc, a I'échelle macroscopique,
comme une discontinuité physique. Lorsqu'une onde de choc impacte une couche limite, celle-ci
subit un intense gradient de pression adverse. Cela se traduit par un épaississement de la couche
limite et une augmentation de son facteur de forme, donc une diminution de son énergie. En deux
dimensions, on peut recenser 5 types d'interaction entre onde de choc et couche limite (Délery,
2011). Parmi celles-ci, l'interaction d'une onde de choc oblique avec une couche limite et 1'in-
teraction d'une onde de choc droite avec une couche limite sont principalement rencontrées en
turbomachine. Dans un canal inter-aubes de turbine, des ondes de choc obliques sont générées
au bord de fuite puis réfléchies sur I'extrados de 1'aube adjacente ou elles interagissent avec la
couche limite. Plus rarement, lorsque la pression a 1'aval force 1'écoulement a étre subsonique,
des ondes de choc droites se forment dans le canal. Au sein d'un canal inter-aubes de compres-
seur, l'interaction de la couche limite et d'une onde de choc oblique se rencontre uniquement
lorsque la pression a l'aval est tres faible. Le débit est alors bloqué, le canal est supersonique et
une série d'ondes de choc obliques comprime 1'écoulement a partir du bord de fuite. Le plus sou-
vent, on rencontre l'interaction entre une onde de choc droite et la couche limite (régime bloqué
avec forte pression aval, régime nominal et régime partiel).

Comme l'intensité de I'onde de choc conditionne I’amplitude du gradient de pression adverse,
c'est un parametre primordial pour comprendre l'interaction onde de choc / couche limite. Un
autre facteur tres influent est la forme du profil de vitesse de la couche limite. Pour quantifier
celui-ci, on calcule le facteur de forme incompressible /; défini comme le rapport de 1'épaisseur
de déplacement incompressible ;" sur 1'épaisseur de quantité de mouvement incompressible 6;.
Contrairement a la formulation compressible, le facteur de forme incompressible H; ne dépend
pas du nombre de Mach de 1'écoulement hors de la couche limite, il est donc préférablement
utilisé pour I'étude des interactions onde de choc / couche limite. Plus le facteur de forme est
petit, plus le profil de vitesse est plein. A titre d'illustration, une couche limite laminaire, dont
le profil est parabolique, présente un facteur de forme d'environ 2.5 tandis qu'une couche limite
turbulente qui transporte plus de quantité de mouvement présente un facteur de forme d'environ
1.4. Suivant la valeur du facteur de forme et de l'intensité de 1'onde de choc, la couche limite
peut s'€paissir tout en restant attachée a la paroi (on parle alors d'interaction faible), ou bien
décoller et éventuellement rattacher plus en aval (on parle alors d'interaction forte). Ces deux
types d'interactions sont présentés sur la Fig. 3.1.

Concernant la dynamique de l'interaction, la position d'une onde de choc n'est jamais station-
naire et son oscillation dépend du type de sollicitation. Souverein et al. (2009) montrent ainsi
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Figure 3.1 — Schéma des deux régimes d'interaction d'apres Délery (2011) : interaction faible (a
gauche) et interaction forte (a droite) avec décollement de la couche limite (S : point de sépara-
tion, R : point de rattachement)

que plusieurs échelles temporelles coexistent dans le cas d'une interaction entre une couche li-
mite et une onde de choc oblique réfléchie. La gamme de fréquences s'étend sur trois ordres de
grandeurs : de 25kHz pour les plus petites échelles (fluctuations dans la couche limite incidente)
jusqu’a quelques centaines de Hz (séparation intermittente de la couche limite). Bruce et Ba-
binsky (2008) s'intéressent a un forcage de l'interaction onde de choc droite/couche limite par
une fluctuation sinusoidale de la pression aval. Ils montrent que pour une couche limite attachée
dans un canal divergent, au dela d'une fréquence critique, I'amplitude de 1'oscillation de 1' onde
de choc est proportionnelle a I'inverse de la fréquence d'excitation et ne dépend pas de I'angle du
divergent. En revanche, en dessous de cette fréquence critique, I'amplitude de 1'oscillation dé-
pend uniquement de la géométrie et la fréquence d'excitation n'a que trés peu d'influence. Cette
fréquence critique, qui dépend de la géométrie et du nombre de Mach incident, est de I'ordre de
50Hz pour un nombre de Mach a I'amont de 1'onde de choc M = 1.4 et un angle de divergent
a = 5°. Toujours pour les écoulements attachés, Bur et al. (2006) présentent des résultats expé-
rimentaux obtenus en tuyere transsonique concernant l'interaction entre une onde de choc droite
et une couche limite. L'onde de choc est excitée par des ondes de pression de fréquence de 40Hz
générées a l'aval et remontant I'écoulement. Ils observent une oscillation en bloc de I'onde de
choc et une synchronisation des signaux de fluctuation de vitesse entre écoulement sain et couche
limite au niveau de l'interaction. En revanche, a 1'aval, la fluctuation de vitesse dans 1'écoulement
sain est déphasée par rapport a celle observée dans la couche limite. Les auteurs associent ce
déphasage a la différence de vitesse de propagation des ondes acoustiques dans 1'écoulement
sain et la couche limite.

Pour les écoulements décollés, 1'oscillation de 1'onde de choc est de basse fréquence et le
décollement peut €tre intermittent. Pour expliquer ce phénomene basse fréquence, certains au-
teurs invoquent la présence de structures cohérentes tres longues dans la couche limite incidente
(jusqu'a 30 fois 1'épaisseur de couche limite). Dupont et al. (2008) montrent quant a eux que
l'oscillation de 1'onde de choc est corrélée a la variation de la taille du décollement. Pour com-
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prendre ce phénomene, il est intéressant de rappeler le scénario proposé par Driver et al. (1987)
pour décrire le battement de la zone décollée derriere une marche descendante dans un écoule-
ment subsonique :

1. une structure tourbillonnaire s'échappe de la zone décollée en extrayant de la quantité de
mouvement ;

la taille de la zone décollée diminue en conséquence ;

la courbure de la couche de cisaillement augmente ;

LD

I'angle d'impact et le gradient de pression adverse au point de rattachement augmentent ;
5. 1'écoulement a faible vitesse est ralenti et piégé dans la zone décollée, gonflant celle-ci.

Notons que la fréquence caractéristique du battement dans un écoulement subsonique est quatre
fois supérieure a la fréquence d'oscillation de 1'onde de choc. Piponniau et al. (2009) montrent
que la fréquence du battement dépend principalement des effets de compressibilité a travers le
nombre de Mach. Ils proposent ainsi un modele simple décrivant la fréquence d'oscillation d'une
onde de choc pour une large gamme de nombre de Mach. Aux faibles nombres de Mach, le mo-
dele tend vers le battement d'une couche limite décollée dans un écoulement subsonique dont le
nombre de Strouhal est St = 0.12. La fréquence chute ensuite rapidement pour des nombres de
Mach proches de I'unité puis un plateau est atteint dont le nombre de Strouhal est St = 0.03. En
plus de cet aspect naturellement instationnaire, les tourbillons générés dans la couche de cisaille-
ment et advectés vers 1'aval sont plus larges lorsqu'un décollement est présent. Ces tourbillons
peuvent produire des ondes acoustiques qui remontent I'écoulement et excitent 'onde de choc
(Délery, 2011).

Si les études d'interaction onde de choc / couche limite se concentrent sur le décollement
au centre de la veine, les écoulements obtenus sont généralement tridimensionnels et peuvent
inclure de large décollements de coin. Bruce et al. (2011) s'intéressent a I'influence de la largeur
de la veine sur le décollement de la couche limite dans le cas d'une interaction avec une onde de
choc droite. IIs rappellent qu'aucun critere satisfaisant ne permet de prédire la présence ou non du
décollement de la couche limite en fonction de l'intensité de I'onde de choc. Ils proposent alors
un nouveau parametre prenant en compte la largeur de la veine expérimentale et parviennent a
corréler ce parametre a la présence ou non de décollement. La loi obtenue indique une relation
de proportionnalité inverse entre la taille des décollements de coin et 1'étendue du décollement
central. Deux expériences sont alors réalisées pour valider cette hypothese. La premiere consiste
a aspirer la couche limite pres des parois a 'amont de 1'onde de choc, réduisant 1'étendue des dé-
collements de coin. IIs observent alors un allongement de la zone décollée au centre de la veine.
Dans un deuxiéme temps, des générateurs de tourbillon sont placés pres des parois a 1'amont
de l'onde de choc pour augmenter la taille des décollements de coin. Ils observent alors une
disparition du décollement central. Les auteurs invoquent, pour expliquer ces phénomenes, une
réduction de la section débitante en présence de larges décollement de coin, ce qui se traduit par
une réduction de la vitesse axiale (I'écoulement étant supersonique) et donc une intensité moins
importante de I'onde de choc.

En conclusion, nous pouvons retenir que 1'interaction onde de choc / couche limite comporte
une tres large gamme d'échelles spatiales et temporelles. Suivant l'intensité de 1'onde de choc,
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la couche limite peut étre attachée ou décollée et une méthodologie se proposant de prédire de
tels écoulements nécessitera donc la prise en compte de la turbulence. Enfin, nous avons vu
I'importance critique de la connaissance de la structure tridimensionnelle de 1'écoulement pour
prédire le comportement du décollement central.

3.2 Configuration expérimentale pour la validation des mé-
thodes prédictives

La soufflerie KTH-VM100 du département Heat and Power Technology du Royal Institute of
Technology (KTH) de Stockholm en Suéde, est un banc expérimental dédié a des études aéroé-
lastiques. Cette soufflerie permet d'atteindre des vitesses d'écoulement transsoniques et est fine-
ment instrumentée pour la visualisation et la mesure de pression instationnaire. Des mécanismes
critiques pour le flottement transsonique, tels que 1'effet potentiel d'un stator ou la vibration de
l'aube peuvent étre reproduits avec ce dispositif expérimental. Les mesures réalisées sur ce banc
sont donc utilisées pour évaluer la pertinence de nos méthodes numériques. Dans cette section
nous nous concentrons sur la description du banc et des résultats expérimentaux.

3.2.1 Soufflerie KTH-VM100

Le circuit d'alimentation en air de la soufflerie est représenté sur la Fig. 3.2. Il est composé :

— d'un compresseur a vis entrainé par un moteur d'une puissance de IMW ;

— d'un systeme de refroidissement pour ramener 1'air a température ambiante ;

— de la soufflerie transsonique VM 100.
Le débit maximal a travers le compresseur est de 4.7kgs~! sous une une température de 303K
et une pression de 4bar. L'air sort du compresseur avec une température d'environ 453K, d'ou
l'utilisation d'un systeme de refroidissement. La soufflerie elle méme est composée, dans le sens
de 1'écoulement :

— d'une chambre de tranquillisation ;

— de deux convergents (le premier selon la largeur puis un autre selon la hauteur) ;

— d'une zone de mesures (comprenant le modele étudié).
Une représentation de la zone de mesures et de son environnement est donnée sur la Fig. 3.3.
La longueur de la conduite est de 1.6m, lI'envergure mesure 10cm et la hauteur au niveau de
la zone de mesures est de 12cm. Les parois latérales et la paroi supérieure sont transparentes
dans la zone de mesures pour permettre des acces optiques. Sur la paroi inférieure peut €tre
inséré un modele représentatif de 1'extrados d'une aube de compresseur. Les modeles peuvent
étre bidimensionnels (pas de variation selon I'envergure) ou avoir une forme tridimensionnelle.
En plus de leur géométrie, les modeles peuvent se différencier par les matériaux utilisés et le
niveau d'instrumentation qu'ils embarquent.

3.2.2 Conception du modele 3D

Une bosse tridimensionnelle a été dessinée par Bron (1997) pour reproduire des phénomenes
aéroélastiques présents en turbomachine. La conception s'appuie sur les travaux antérieurs de
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Figure 3.3 — Zone de mesures de la soufflerie VM 100 d'apres Ferria (2007)

Ferrand (1986) sur le flottement de blocage. Ces travaux ont fait ressortir les conclusions sui-
vantes :

— les perturbations issues d'un point d'arrét sont amplifiées quelque soit leur direction de
propagation

— le facteur d'amplification des perturbations dépend du gradient local du nombre de Mach

— les perturbations remontant I'écoulement sont amplifiées exponentiellement lorsque le
nombre de Mach local est proche de 1'unité (phénomene de blocage acoustique)

— le déphasage entre les fluctuations de pression et de vitesse au niveau de 1'onde de choc
résulte d'une compétition entre le gradient local du nombre de Mach et la fréquence
réduite

A partir de ces résultats, I'objectif a été de concevoir une forme 3D faisant coexister des gra-
dients forts ou les oscillations de I'onde de choc seraient de faible amplitude et des gradients
faibles ou I'étendue de 1'oscillation serait plus importante. Un autre objectif de conception est de
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Figure 3.4 — Ecoulement cible pour la conception du modele 3D d'apres Bron (2004)
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Figure 3.5 — Mode¢le bidimensionnel représentatif de 1'extrados d'une aube de compresseur -

schéma du profil (a gauche) et photographie du modele expérimental (a droite) d'apres Bron
(2004)

faire se rencontrer la ligne sonique et 1'onde de choc en aval de I'onde de choc. L'ensemble de
ces objectifs est représenté sur la Fig. 3.4. Ces objectifs sont atteints en faisant varier, dans la
direction transverse, la position et la hauteur du col de la tuyere.

3.2.3 Modeé¢le bidimensionnel indéformable

Dans ce travail, nous nous intéressons exclusivement aux modeles bidimensionnels. Les dif-
férents modeles testés dans la soufflerie ont tous le méme profil aérodynamique présenté sur la
Fig. 3.5. Ce profil a été extrait en conservant, en toute abscisse, la valeur de la section débitante
du modele 3D. La corde axiale du profil est de 120mm et la section minimale (col) de la veine
vaut 108mm. Bron (2004) a utilisé un modele indéformable finement instrumenté. Il dispose de
156 capteurs de pression stationnaire et de 51 capteurs de pression instationnaire répartis le long
de la corde. Le modele peut glisser dans la direction perpendiculaire a la veine pour obtenir des

mesures selon I'envergure.
3.2.4 Modeéeles bidimensionnels oscillants

Les modeles déformables peuvent entrer en oscillation grace a une came triangulaire. Le mo-
teur entrainant la came permet de générer des vibrations sur une gamme de fréquence allant de
10Hz a 500Hz. Les modeles ont été concus pour présenter une déformée modale indépendante de
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Figure 3.6 — Mode de flexion pure d'une aube de compresseur (a gauche) et profil de déplacement
idéal du modele pour reproduire un tel mode (a droite) d'apres Andrinopoulos et al. (2008)
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Figure 3.7 — Amplitude d'oscillation verticale pour une excitation de 200Hz pour les deux mo-
deles oscillants d'apres Andrinopoulos et al. (2008)

la fréquence et représentative d'un mode de flexion. Si I'on considere le premier mode de flexion
d'une coupe d'aube, tous les points a la surface de 1'aube ont le méme vecteur déplacement. Pour
le modele oscillant, cela revient a dire que le déplacement est identique le long de la bosse. En
prenant en compte le raccord a I'amont et a 1'aval de la bosse, le profil de déplacement idéal est
présenté sur la figure 3.6. Un premier modele a été fabriqué en polyuréthane. L'amplitude d'os-
cillation verticale de ce modele est présentée pour une fréquence de 200Hz sur la Fig. 3.7(a). On
remarque que l'objectif d'amplitude constante le long de la bosse n'est pas respecté. Andrino-
poulos et al. (2008) ont donc spécialement concu une nouvelle bosse en aluminium pour vibrer
avec une amplitude constante. L'amplitude d'oscillation verticale de cette bosse est présentée
pour une fréquence de 200Hz sur la Fig. 3.7(b). Le profil reproduit bien les objectifs fixés. Les
deux bosses déformables sont présentées sur la Fig. 3.8

Ferria (2007) a réalisé des mesures en utilisant le modele déformable en polyuréthane. Du fait
de la présence de la came triangulaire, le modele ne peut pas embarquer autant d'instrumentation
que la bosse indéformable. Ferria utilise 13 capteurs de pression stationnaires et 48 capteurs de
pression instationnaire le long de la corde.

La bosse en aluminium ne permet pas de placer des prises de pression pres de 1'axe de la came.
Les 25 prises de pression stationnaire sont alors réparties de part et d'autre de I'axe a raison de
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3.2. Configuration expérimentale pour la validation des méthodes prédictives

Figure 3.8 — Modeles expérimentaux bidimensionnels en polyuréthane (a gauche) et en alumi-
nium (a droite) d'apres Andrinopoulos et al. (2008)
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Figure 3.9 — Pression le long de la bosse au centre de la tuyere pour différentes valeurs de la
pression statique en sortie d'apres Bron (2004)

10 prises en amont et 15 en aval. Pour les mesures instationnaires, 16 capteurs sont utilisés dont
10 sur la moitié aval de la bosse (Costanzo, 2014).

3.2.5 Structure de 1'écoulement stationnaire

Une large gamme d’écoulements, du régime subsonique jusqu'a des régimes transsoniques a
grands nombre de Mach, peut étre étudiée grace a la soufflerie VM-100. Des mesures station-
naires de pression statique le long de la bosse ont été réalisées par Bron (2004) pour diftérents
point de fonctionnement afin de caractériser la plage d'utilisation de la tuyere. Ces mesures sont
présentées sur la Fig. 3.9. Des visualisations Schlieren ont également été réalisées pour identi-
fier la structure de 1'onde de choc. Ces visualisations montrent que I'écoulement est entierement
subsonique pour les contre-pressions aval Ps,,; = 118kPa et Ps,,; = 116kPa. A partir de
Ps,,; = 114kPa, une onde de choc se forme sur I'extrados de la bosse et I'écoulement est alors
transsonique (voir Fig. 3.10(a)). Plus la pression aval diminue, plus 1'onde de choc se déplace vers
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le bord de fuite de la bosse en augmentant sa taille et son intensité. A partir de Ps,,; = 104kPa,
I'onde de choc vient impacter la paroi supérieure et le canal est alors bloqué (voir Fig. 3.10(b)).
Les mesures de pression et les visualisations Schlieren ne nous renseignent pas sur la structure
tridimensionnelle de 1'écoulement. Pour cela, des visualisations a film d'huile ont été réalisées
sur la bosse ainsi que des mesures de pression a différentes positions transverses. Une visuali-
sation a film d'huile pour la pression aval de 114kPa est présentée sur la Fig. 3.11(a). Dans cette
configuration, la couche limite est attachée et 1'écoulement varie peu dans la direction transverse.
Les seuls effets tridimensionnels sont une dilatation de 1'écoulement a I'approche de la bosse puis
une contraction en aval de la bosse. A 1'inverse, la visualisation pour la contre-pression aval de
104kPa révele une structure d'écoulement largement dominée par des effets tridimensionnels
(voir Fig. 3.11(b)). En effet, le fort gradient de pression adverse induit un large décollement de
la couche limite au centre du canal ainsi que deux larges décollements de coin. On remarque
également que la structure de 1'écoulement tridimensionnel n'est pas parfaitement symétrique.
Cette brisure de symétrie lorsque le gradient de pression augmente est plus nettement visible sur
laFig. 3.12 ot sont présentées les nombres de Mach isentropiques sur la bosse dans les directions
axiale et transverse.

3.2.6 Générateur d'ondes rétrogrades

Si l'oscillation des modeles déformables permet de reproduire les mécanismes liés au flotte-
ment, la soufflerie dispose également d'un générateur d'ondes rétrogrades. Ce générateur, situé
a l'aval de la zone d'étude, permet de reproduire des instationnarités du type interactions ro-
tor/stator. Les ondes sont générées grace a une came elliptique dont la géométrie détermine
I'amplitude des fluctuations de pression.

Un schéma du dispositif est présenté sur la Fig. 3.13. Les ondes acoustiques rétrogrades
remontent 1'écoulement puis excitent 'onde de choc, entrainant son oscillation a la fréquence
imposée par la rotation de la came. Un tel phénomene se produit en turbomachine lorsque 1'onde
de choc attachée aux aubages d'une roue voit défiler les bords d'attaque des aubes de la roue
suivante. Sept cames elliptiques de géométries différentes ont été congues afin d'évaluer 1'in-
fluence de 'amplitude des ondes sur la réponse de l'interaction onde de choc / couche limite. Les
parametres pilotant la géométrie sont le demi-grand axe a et le demi petit axe b de 1'ellipse. Le
moteur électrique qui entraine la came autorise des excitations de fréquence maximale 500Hz.

3.3 Simulation du décollement central

Dans cette section nous cherchons a prédire le comportement stationnaire de l'interaction
forte onde de choc / couche limite, c'est-a-dire avec décollement central de la couche limite. Pour
cela, nous nous appuyons sur des simulations RANS stationnaires 2D. Une attention particulicre
est donnée a 1'influence du maillage et a la modélisation de la turbulence.

3.3.1 Influence du maillage

Comme le montre une étude réalisée par Mavriplis et al. (2009), les erreurs liées a la dis-
crétisation spatiale sont une des sources majeures d'incertitude en simulation numérique. Pour
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Figure 3.10 — Visualisations Schlieren d'apres Bron (2004)

(a) Psyyr = 114kPa (b) Psyyur = 104kPa

Figure 3.11 — Visualisations a film d'huile d'apreés Bron (2004)
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Figure 3.12 — Nombre de Mach isentropique sur la bosse d'apres Bron (2004)
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Figure 3.13 — Schéma des ondes acoustiques générées par la came elliptique d'apres Bron (2004)

réduire de telles incertitudes, nous présentons ici le travail réalisé pour obtenir une solution nu-
mérique indépendante du maillage utilisé. Dans un premier temps nous analysons l'influence de
la taille de la premiere maille sur la résolution de 1'écoulement dans la couche limite pour une
simulation 2D stationnaire avec le modeéle de turbulence k-w de Wilcox (1988). Nous étudions
ensuite l'influence du nombre de points dans les directions parallele et normale au modele.

Distance du premier point a la paroi

Plusieurs stratégies sont envisageables pour résoudre 1'écoulement turbulent pres des parois.
Les modeles de turbulence a haut nombre de Reynolds se fondent sur I'hypothése que la struc-
ture d'un écoulement pres de la paroi dépend peu de I'écoulement en dehors de la couche limite.
Des lois de paroi sont alors utilisées pour modéliser, en fonction de la distance, l'influence de
I'écoulement a bas nombre de Reynolds. Cette solution est relativement peu coliteuse mais né-
cessite une définition non ambigué de la distance a la paroi, ce qui s'avere problématique en
turbomachine, notamment pour 1'écoulement de jeu. Par conséquent, on utilise dans ce travail
des modeles de turbulence a bas nombre de Reynolds. On entend par 1a que la couche limite doit
étre simulée, ce qui impose d'introduire des points de calculs pres de la paroi. En particulier la
sous-couche visqueuse, ou les effets inertiels sont négligeables, doit étre correctement résolue.

Pour évaluer la taille de la premiere maille, nous utilisons une écriture adimensionnelle de la
distance a la paroi

yr= (3.1

ou y est la distance a la paroi, v la viscosité cinématique et u* la vitesse de frottement définie

par
uy = v (g—Z)w (3.2)

Le critere utilisé dans cette étude est la valeur maximale du y™ au niveau du premier point de
calcul en dehors de la paroi. On notera ce critére y,;" .. Cinq maillages différents sont évalués,
correspondant a des y;\ . de 32, 10, 3, 1 et 0.3 pour le maillage le plus fin. Les maillages utilisés
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Figure 3.14 — Ecoulement stationnaire le long de la bosse et stations d'extraction des profils de
vitesse

pour évaluer la convergence en y,' . ont tous un nombre de points identiques (481 points dans la
direction parallele a I'écoulement, 141 points dans la direction normale a la paroi). Pour calculer
le y;" ... associé a chaque maillage, nous avons utilisé la valeur de u* calculée sur le maillage le
plus fin. Cette méthode permet de lire les y™ comme des distances a la paroi adimensionnées
et garantit que le méme adimensionnement est utilisé pour tous les maillages. En pratique, lors
d'une simulation, nous avons généralement acces a un seul maillage. Si celui-ci est trop gros-
sier, une erreur qui peut €tre significative est faite sur la valeur de u,. En effet, la prédiction
du gradient de vitesse a la paroi dépend directement de la distance du premier point. Pour les
trois maillages les plus fins étudiés dans cette section, les deux méthodes de calcul donnent le
méme résultat, indiquant que le gradient de vitesse a la paroi est correctement estimé. Pour les
maillages plus grossiers, I'estimation de v est inférieure de 18% pour le quatrieme maillage
(y .. = 8.5 au lieu de 10) et deux fois inférieure pour le maillage le plus grossier (y;! . = 14
au lieu de 32).

Comme l'interaction onde de choc / couche limite est sensible au facteur de forme du profil
de vitesse incidente, il semble pertinent de regarder l'influence du maillage sur I'état de la couche
limite en amont de 1'onde de choc. Nous évaluons aussi l'influence du maillage sur le profil de
vitesse a l'aval de la zone décollée, au niveau du bord de fuite de la bosse. Les stations d'extraction
amont (U) et aval (D) sont représentées sur la Fig. 3.14. Les profils de vitesse aux stations U et D
pour les différents maillages sont tracés sur la Fig. 3.15. En amont de I'onde de choc, on remarque
que les trois maillages les plus fins donnent une description identique du profil de vitesse dans
la couche limite. Le maillage avec ;- . = 10 présente la méme évolution mais avec une vitesse
moins importante, ce qui peut étre du a une sous-estimation du gradient de vitesse a la paroi. Le
maillage le plus grossier (y;\ . = 32) sous-estime largement le gradient de vitesse a la paroi et
prédit une couche limite moins pleine, donc plus épaisse. Ceci est confirmé par les valeurs de
I'épaisseur de quantité de mouvement et du facteur de forme incompressibles calculés pour les
cinq configurations et présentés dans le tableau 3.1. On observe dans ce tableau que malgré une
couche limite plus épaisse dans le cas des maillages grossiers, le facteur de forme ne semble pas
impacté. Le rapport entre épaisseur de déplacement et de mouvement est donc conservé méme
lorsque le gradient de vitesse a la paroi est largement sous-estimé.

Le traitement des variables turbulentes pres de la paroi peut étre délicat. C'est notamment le
cas avec la dissipation spécifique w qui doit tendre vers 1'infini lorsque la distance a la paroi tend
vers 0. Wilcox (1988) développe la loi de w pres des parois a partir de son modele k-w et obtient
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Figure 3.15 — Profil de vitesse normal a la paroi a I'amont (station U) et a I'aval (station D) de
l'onde de choc pour différentes valeurs de ! .

Yoo [ 07 ) cau [%) H, [
station U  station D station U station D
0.3 0.5 2.4 1.2 1.6
0.5 2.5 1.2 1.6
3 0.5 2.5 1.2 1.6
10 0.8 2.7 1.2 1.6
32 1.3 3.2 1.4 1.6

Tableau 3.1 — Epaisseur de mouvement adimensionnée par la corde axiale et facteur de forme
incompressibles de la couche limite a I'amont (U) et a 1'aval (D) de la bosse
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Figure 3.16 — Variables turbulentes en fonction de la distance a la paroi - comparaison des ré-
sultats numériques obtenus sur différents maillages a 1'amont de I'onde de choc (station U)

la relation

W —r == (3.3)

Cette relation doit étre vérifiée dans la sous-couche visqueuse, donc pour des y* inférieurs a
5. Pour satisfaire I'équation (3.3), Wilcox obtient de bons résultats en appliquant directement
la relation a w pour des y* inférieurs a 2.5 et conseille d'avoir au moins 5 points de maillage
entre y© = 0 et y© = 2.5. Cette solution nécessite des maillages trés fins et fait intervenir la
distance a la paroi dont le calcul peut étre délicat. Une autre solution est d'imposer la valeur de
w uniquement a la paroi a travers la formule

s = 222 (3.4)
Byq
ou yo est la distance du premier point a la paroi et C,, une constante. Cette solution permet
d'obtenir une bonne valeur de w au premier point, a condition que celui-ci soit situé dans la
sous-couche visqueuse. Nous avons comparé sur la Fig. 3.16(a) la dissipation spécifique issue
des calculs numériques avec la formule théorique.

On remarque que les points en dessous de y™ = 5 sont superposés a la courbe théorique,
ce qui permet de valider la méthode numérique. Ce qui est plus étonnant est la bonne corres-
pondance du premier point des maillages grossiers avec les valeurs du maillage le plus fin. Il
semble donc que la prédiction de w pres de la paroi est satisfaisante méme avec des maillages
grossiers. En revanche, la prédiction de 1'énergie cinétique turbulente, tracée sur la Fig. 3.16(b),
est beaucoup plus sensible a la taille de la premiere maille. Si le premier point est trop éloigné de
la paroi, le gradient de £ est surestimé ce qui conduit a une surestimation de k. Au premier point
du maillage a v\ . = 10, la valeur de k est surestimée d'environ 50% par rapport au maillage
le plus fin. Pour le maillage a y;> . = 30, la valeur de k au premier point (y™ = 24) est égale a
900, c'est-a-dire quatre fois supérieure a celle du maillage le plus fin.
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Figure 3.17 — Maillages le plus fin (a gauche) et le plus grossier (a droite) utilisés pour étudier
l'influence du nombre de points dans la direction axiale (affichage d'un point sur deux)

Le maillage intermédiaire (y;\,, = 3) donne des résultats trés satisfaisants sur cette configu-
ration. En revanche, il ne comporte qu'un point dans la sous-couche visqueuse et peut donc étre
pénalisant sur des configurations plus complexes, par exemple en cas de décollement. A 1'in-
verse, le maillage le plus fin (y;F . = 0.3) permet une grande robustesse mais nécessite des pas
de temps plus courts donc un temps de restitution plus long . Pour ces raisons nous retiendrons
pour les maillages suivants un compromis entre robustesse et coit de calcul a travers une valeur

de y . égaleal.

Nombre de points du maillage

Dans cette section nous étudions séparément l'influence du nombre de points dans les deux
directions. Dans un premier temps, nous reprenons le maillage précédent et nous faisons varier
le nombre de points dans la direction parallele a I'écoulement. Quatre maillages sont ainsi créés
dont le plus fin comporte 481 points et le plus grossier 121 points dans la direction axiale (voir
Fig. 3.17). On s'attend a ce que la densité de points de maillage dans la direction axiale influence
principalement la position de 1'onde de choc et la résolution du décollement de la couche limite.
Nous choisissons donc comme premier critere d'évaluation la répartition de pression statique le
long de la bosse (voir Fig. 3.18(a)). En effet, cela permet d'identifier la position axiale de 1'onde
de choc. Par rapport au maillage le plus fin, les trois autres présentent des résultats tres similaires
avec une différence notable uniquement pour le maillage le plus grossier qui prédit une position
différente de I'onde de choc (plus en aval). D'autre part nous tragons sur la Fig. 3.18(b) le profil
de vitesse dans la station D, c'est-a-dire en aval de 1'onde de choc. Une fois encore, les trois
premiers maillages donnent des résultats identiques et seul le plus grossier differe.

Dans un deuxieéme temps, nous nous intéressons a la discrétisation de I'écoulement dans la
direction transversale. Le maillage de référence utilisé comporte 361 points dans la direction
axiale et 141 dans la direction transversale. Trois nouveaux maillages seront évalués, dont le
nombre de points varie de 101 a 41 points. Le nombre de points dans la direction normale a
la paroi est particulierement critique dans les zones de décollement de la couche limite ou les
gradients de vitesse sont importants. Nous choisissons donc d'évaluer les différents maillages
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Figure 3.18 — Influence du nombre de points dans la direction parallele a I'écoulement
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Figure 3.19 — Taux de turbulence dans la zone décollée en fonction du nombre de points dans la
direction normale a la paroi

dans cette zone. Sur la Fig. 3.19(a) sont représentées les lignes de courant superposées a un
champ de taux de turbulence au voisinage de la zone décollée. Le taux de turbulence est défini
par
2k/3
Tu = Y23 (3.5)

Uoo
ol U est une vitesse d'adimensionnement. Nous utilisons ici la vitesse moyenne de 1'écoulement
en dehors de la couche limite 1., = 250ms~'. La droite grise, normale a la paroi, matérialise la
ligne d'extraction le long de laquelle est tracé le taux de turbulence pour les différents maillages
sur la Fig. 3.19(b).
Grace aux lignes de courant, on peut facilement identifier la zone décollée sur la Fig. 3.19(a).
A la frontiere entre le décollement et I'écoulement sain, on observe des valeurs importantes du
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taux de turbulence. Ceci découle directement de I'hypothese de Boussinesq qui relie la produc-
tion d'énergie cinétique turbulente au tenseur des taux de déformation (voir section 2.3). Dans
ces zones de fortes déformations, 1'écoulement moyen alimente la production de % qui est ensuite
advectée vers l'aval.

La ligne choisie pour l'extraction passe l1égerement en aval du foyer du décollement. Comme
on peut le voir sur la Fig. 3.19(b), le gradient de & est le plus important pour un y* compris entre
1000 et 1500. Comme cette zone est relativement éloignée de la paroi, la densité des points du
maillage est moins importante et la description du gradient peut étre délicate. Ainsi on observe
que le maillage le plus grossier (361 x 41) ne parvient pas a reproduire celui-ci. Il prédit une
valeur maximale du taux de turbulence supérieure au maillage de référence et un gradient plus
faible. Le maillage suivant (361 x 61) donne des résultats tres similaires au maillage de réfé-
rence a la fois concernant le taux de turbulence maximum et la pente négative.

Finalement, les résultats obtenus indiquent, pour le point de fonctionnement et le modele de
turbulence utilisés, les consignes suivantes en terme de qualité de maillage :

— distance du premier point a la paroi v\, < 3

— nombre de points dans la direction axiale > 241 ;

— nombre de points dans la direction normale > 61.
Si ces conditions sont suffisantes pour le point de fonctionnement et le modele de turbulence
utilisé, elles pourraient résulter en un maillage trop dissipatif si le décollement est plus important.
Comme la taille du décollement dépend fortement du point de fonctionnement et du modele de
turbulence, nous proposons de respecter des regles plus restrictives qui devraient garantir une
erreur de discrétisation raisonnablement faible indépendamment de la pression de sortie et de la
modélisation turbulente :

— distance du premier point a la paroi y\ < 1;

— nombre de points dans la direction axiale > 361 ;

— nombre de points dans la direction normale > 101.
Nous construisons un maillage satisfaisant ces criteres pour évaluer, dans la section suivante,
lI'influence de la modélisation de la turbulence sur la prédiction du décollement central.

3.3.2 Influence de la modélisation de la turbulence

Pour étudier I'influence de la modélisation turbulente sur 1'écoulement stationnaire 2D nous
choisissons quatre modeles avec limiteur de production d'énergie cinétique turbulente :

— Wcx88 : k-w de Wilcox (1988) avec Py /e < 10

— Kok00 : k-w de Kok (2000) avec Py /e < 10

— Wcx06 : k-w de (Wilcox, 2006) avec Cj;,,, = 0.875

— Wcx06SST : k-w de (Wilcox, 2006) avec Cy;,, = 1.0
Ce choix de modeles permet d'une part d'évaluer I'influence du terme de diffusion croisée (en
comparant Wcx88 et Kok00), d'autre part d'évaluer les corrections récemment proposées par
Wilcox (en comparant Kok0O et Wcx06), enfin de regarder 1'influence du limiteur de viscosité
turbulente (en comparant Wcx06 et Wex06SST). Une valeur de Cj;,,, = 1.0 correspond au limi-
teur proposé par Menter (1992a) d'ou I'appellation SST du dernier modele. Le taux de turbulence
a l'entrée du domaine est fixé a 5% et la dissipation spécifique turbulente est imposée de maniere
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a avoir pr/p = 50.

Sur la Fig. 3.20 est tracé le coefficient de pression pour deux points de fonctionnement dif-
férents. Le coefficient de pression est défini par la formule
Ps — Psinlet

Cp= 3.6
b Ptinlet - Psinlet ( )

ol Ps est la pression statique locale, Pt;,;.; = 160kPa la pression totale en entrée, et Ps;,;.; la
pression statique en entrée. Les calculs 2D ne prennent pas en compte les pertes générées par
les écoulements tridimensionnels, en particulier les décollements de la couche limite au centre
de la veine et pres des coins. Pour obtenir le méme coefficient de pression que les mesures
expérimentales en sortie de la tuyere (z = 0.2m), nous ajoutons 3kPa a la pression statique de
sortie du domaine par rapport aux mesures expérimentales. Pour cette méme raison, la valeur
de Ps;ne: est 1égerement différente entre les mesures expérimentales et les simulations 2D

Ps;’P . = 116.0kPa Ps" = 116.5kPa (3.7)

inlet inlet

Grace a ce recalage, le coefficient de pression est correctement prédit par tous les modeles de-
puis I'amont de la bosse jusqu'a I'onde de choc. En revanche, la position de 'onde de choc et le
gradient de pression statique a 1'aval de 1'onde de choc sont les zones critiques ot le modele de
turbulence a une forte influence. Sur la Fig. 3.20(a), concernant la position de 1'onde de choc,
la prédiction la plus en amont correspond au modele Wex06SST qui est tres proche de la po-
sition expérimentale. Les modeles Kok0O et Wcex06 prédisent la méme position, plus en aval
que les résultats expérimentaux et le modele Wcx88 prédit la position de 1'onde de choc la plus
en aval. A l'aval de 1'onde de choc, le gradient de pression statique le plus fort est prédit par
le modele Wcx88. Le modele Wex06 prédit un gradient plus faible, plus proche des résultats
expérimentaux tandis que les modeles Kok0O et Wcx06SST prédisent un gradient plus faible
que l'expérience. L'intensité du gradient de pression statique dépend notamment de la force de
I'onde de choc (donc de sa position). Il n'est donc pas anodin d'avoir un gradient fort associé
a une onde de choc en aval (Wcx88) et un gradient faible associé a une onde de choc plus en
amont (Wcx06SST). L'autre mécanisme qui intervient dans la diffusion est la description du dé-
collement en aval de 'onde de choc. La prédiction des décollements est en général tres sensible
au modele de turbulence, ce qui explique qu'une méme position de 1'onde de choc n'induit pas
forcément la méme récupération de pression statique. Ceci explique les différences obtenues en
aval de 'onde de choc entre les modeles Kok0O et Wex06. La Fig. 3.20(b) correspond a une
pression statique de sortie plus faible donc a une onde de choc plus forte et un décollement plus
important. Les mémes observations que précédemment peuvent étre faites pour ce point de fonc-
tionnement, indiquant que les différences li€es a la modélisation turbulente dépendent peu du
point étudié.

Concernant la prédiction du décollement central, nous comparons sur la Fig. 3.21 la position
des points de décollement et de rattachement de la couche limite a 1'aval de I'onde de choc
en fonction du point de fonctionnement. Cette comparaison concerne les quatre modeles de
turbulence évalués et les résultats expérimentaux.

Le point de séparation de la couche limite est situé juste a 1'aval de I'onde de choc. Comme
l'accord entre résultats numériques et expérimentaux était de bonne qualité pour la prédiction de
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Figure 3.20 — Coefficient de pression le long de la bosse en fonction de la modélisation de la

turbulence pour deux points de fonctionnement - comparaison avec les résultats expérimentaux
de Bron (2004)
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Figure 3.21 — Influence de la modélisation de la turbulence sur la position axiale des points de
séparation et de rattachement du décollement central en fonction de la pression statique de sortie
- comparaison de simulations numériques 2D avec les résultats expérimentaux de Bron (2004)

la position de 1'onde de choc, on retrouve un bon accord sur la position du point de séparation
de la couche limite. Le modele Wex06SST, qui présentait le meilleur accord avec 1'expérience
concernant la position de 1'onde de choc, reste donc le meilleur candidat pour la prédiction du
point de séparation. On retrouve ensuite les modeles Kok00 et Wex06 qui sont tres similaires et
présentent un point de séparation plus en aval que 1'expérience. Enfin, le modele Wcx88 prédit
les points de séparation les plus en aval, de facon consistante avec la prédiction de la position
de 1'onde de choc. Dans tous les cas, on observe une évolution non linéaire du point de sépara-
tion avec la pression de sortie, dont I'allure est correctement reproduite par toutes les simulations.

Si les prédictions des différents modeles de turbulence présentent peu d'écart pour la posi-
tion du point de séparation, il en va tout autrement pour le point de rattachement. On observe
globalement de grandes disparités entre les modeles et un écart plus important avec les résultats
expérimentaux. La position du point de rattachement prédite par les quatre modeles est globa-
lement plus en aval que les résultats expérimentaux. Quelque soit le point de fonctionnement,
le modele Wcex88 prédit la position la plus a I'amont des points de rattachement tandis que les
modeles Kok00 et Wcx06SST sont similaires et prédisent les points de rattachement les plus en
aval. Le modele Wcx06 est intermédiaire, il prédit une position du point de rattachement com-
parable a celle du modele Wcx88 pour une forte pression aval (Ps,,; = 108kPa) et se rapproche
des prédictions du modele KokOO pour une faible pression aval (Ps,,; = 100kPa). On peut
dresser les conclusions suivantes :

— I'ajout du terme de diffusion croisée se traduit par un décollement central plus large (com-

paraison des modeles Wcx88 et Kok00) ;

— plus le limiteur de production d'énergie cinétique turbulente est fort, plus le décollement

sera important (comparaison des modeles Wex06 et Wex06SST) ;

— le limiteur Py /e < 10 du modele KokOO prédit la meme longueur de décollement que le

modele de Wilcox (2006) avec Cj;,,, = 1 (modele Wcx06SST).
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Indépendamment du modele, les résultats numériques prédisent une évolution parabolique de
la position du point de rattachement avec la pression statique de sortie, atteignant un maximum
pour le point de fonctionnement Ps,,; = 102kPa. Cette évolution non monotone peut s'expli-
quer par la courbure de la bosse. En effet, la courbure locale du modele est nulle au col et au
bord de fuite et atteint un maximum entre ces deux points. Lorsque la pression statique diminue,
I'onde de choc avance dans la tuyere et impacte le modele en un point de courbure différente. Le
gradient de pression adverse généré par la variation de section de la tuyere (partie divergente)
dépend donc de la position de I'onde de choc. Dans le cas ou le gradient de pression adverse est
le plus fort, 1'étendue longitudinale du décollement est maximale.

En revanche, les résultats expérimentaux prédisent une évolution linéaire puis constante du
point de rattachement du décollement central avec la pression statique de sortie. On observe en
effet une augmentation linéaire du point de rattachement lorsque la pression de sortie diminue
pour les cinq premiers points de fonctionnement (110kPa > Ps,,; > 102kPa). Sur cette gamme
de points de fonctionnement, la position du point de rattachement augmente plus vite que la
position du point de séparation, ce qui se traduit par une augmentation de 1'étendue longitudinale
du décollement central. Pour les trois derniers points de fonctionnement (Ps,,; < 102kPa), la
position du point de rattachement est constante tandis que le point de séparation continue a
avancer dans la veine, conduisant a une réduction de 1'étendue longitudinale du décollement
central. Cette évolution en deux temps du point de rattachement (lin€aire puis constante) n'est
reproduite par aucun modele de turbulence. Une explication possible est que 1'évolution de la
largeur des décollements de coin en fonction de la pression statique peut interagir avec 1'évolution
de la longueur du décollement central. Des calculs 2D, pour lesquels ces décollements ne sont
pas simulés, ne peuvent donc pas prévoir une telle interaction. Cette hypothese est évaluée dans
la section suivante.

3.4 Simulation des décollements de coin

Nous savons d'apres Bruce et al. (2011) que la présence de décollement de coin affecte 1'in-
teraction onde de choc / couche limite au centre de la veine (voir Sect. 3.1). Nous proposons
donc dans cette section de simuler la structure tridimensionnelle de I'interaction onde de choc /
couche limite, afin d'étudier I'influence des décollements de coin sur la structure de l'interaction
au centre de la veine.

Pour cela, nous évaluons dans un premier temps 1'influence du maillage, puis l'influence de
la modélisation de la turbulence sur les simulations et comparons les résultats obtenus avec les
données expérimentales.

3.4.1 Influence du maillage

Dans la section 3.3.1, nous avons montré qu'une valeur de ;! = inférieure ou égale a I'unité
est nécessaire pour une prédiction précise du gradient de vitesse a la paroi. Ce critére concerne
la zone proche paroi de la couche limite et est peu sensible a 1'écoulement a haut nombre de
Reynolds. Il reste donc valable pour les écoulements tridimensionnels qui nous intéressent dans
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Figure 3.22 — Coefficient de pression le long de la bosse et taux de turbulence dans la zone
décollée en fonction du nombre de points dans la direction axiale pour la position transverse
2/l =25%

cette section. En revanche, le nombre de points dans les trois directions de 1'écoulement condi-
tionnent la bonne description des décollements de coin.

Surla Fig. 3.22(a) est tracé le coefficient de pression le long de 1a bosse en fonction du nombre
de points dans la direction axiale pour la position transverse z/l = 25%. Dans les directions per-
pendiculaires a 1'écoulement, 81 points sont utilisés dans la direction normale a la bosse et 61
dans la direction transverse. Les résultats sont identiques pour les trois maillages et le coefficient
de pression ne permet pas de les discriminer. Pour cette raison, nous tracons sur la Fig. 3.22(b)
le taux de turbulence dans la zone décollée en fonction de la distance normale a la paroi pour
la méme position transverse. Les trois maillages prédisent la méme valeur maximale a la méme
position. Le taux de turbulence prédit par le maillage le plus grossier semble légérement sous-
estimé entre y* = 250 et y™ = 500 mais 1'écart reste trés faible.

Dans un deuxieme temps, nous évaluons l'influence du nombre de points dans la direction
normale a la bosse. Nous utilisons 361 points pour discrétiser la direction axiale et 61 points
dans la direction transverse. Sur la Fig. 3.23(a) est tracé le coefficient de pression le long de
la bosse en fonction du nombre de points dans la direction normale a la bosse pour la méme
position transverse que précédemment. Le taux de turbulence dans la zone décollée est tracé sur
la Fig. 3.23(b). Une fois encore, la prédiction de pression statique a la paroi est identique pour
les trois maillages, indiquant la méme position de I'onde de choc et la méme récupération de
pression statique a travers le décollement. Le taux de turbulence est quant a lui sous-estimé par
le maillage le plus grossier par rapport aux deux maillages les plus fins. Le nombre de points
dans la direction normale a la bosse semble donc plus sensible que le nombre de points dans la
direction axiale.

Enfin, nous nous intéressons a l'influence du nombre de points dans la direction tangente a la
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Figure 3.23 — Coefficient de pression le long de la bosse et taux de turbulence dans la zone
décollée en fonction du nombre de points dans la direction normale a la bosse pour la position
transverse z/l = 25%

bosse. Comme nous ne simulons que la moitié de la tuyere, une seule paroi est prise en compte
dans cette direction. Nous avons donc a priori besoin de moins de points que dans la direction
normale. Nous choisissons d'évaluer trois maillages comportant 81, 61 et 41 points dans la direc-
tion d'intérét. Nous utilisons encore 361 points pour discrétiser la direction axiale et 81 points
dans la direction normale a la bosse. Sur la Fig. 3.24(a) est tracé le coefficient de pression le
long de la bosse en fonction du nombre de points dans la direction tangente pour la méme po-
sition transverse que précédemment. Le taux de turbulence dans la zone décollée est tracé sur
la Fig. 3.24(b). De maniere similaire aux deux directions étudiées précédemment, la prédiction
de coefficient de pression est identique pour les trois maillages. Concernant le taux de turbu-
lence, on observe également la méme prédiction indépendamment du maillage, indiquant que la
solution est moins sensible a la discrétisation dans la direction transverse que dans la direction
normale a la bosse.

Les résultats obtenus lors de cette étude montrent une faible sensibilité de la solution tridi-
mensionnelle au nombre de points dans la direction tangente a la bosse. Les directions parallele
al'écoulement et normale a la bosse présentent, quant a elles, le méme comportement qu'en deux
dimensions.

3.4.2 Influence de la modélisation de la turbulence

Dans cette partie nous évaluons l'influence de la modélisation de la turbulence sur la prédic-
tion de 1'écoulement tridimensionnel. Pour cette étude, conformément aux résultats obtenus dans
la section précédente, nous utilisons un maillage de 361 x 81 x 61 points garantissant i\, . < 1.0.
Nous nous intéressons aux trois modeles notés Wcx88, Kok00 et Wcx06 (voir section 3.3.2).

Dans un premier temps, nous nous concentrons sur la pression statique de sortie Ps,,; =
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Figure 3.24 — Coefficient de pression le long de la bosse et taux de turbulence dans la zone
décollée en fonction du nombre de points dans la direction transverse pour la position transverse
2/l =25%

104kPa pour laquelle le décollement central et les décollements de coin sont significatifs. Sur la
Fig. 3.25 nous avons tracé le coefficient de pression obtenu le long de la bosse par les différentes
simulations. Différentes positions transverses correspondant a 50%, 25% et 10% de la largeur du
canal sont utilisées afin d'évaluer les résultats dans les décollements de coin. Les relevés ex-
périmentaux du coefficient de pression sont également tracés. Comme nous ne simulons qu'une
moitié du canal, la solution obtenue est par construction symétrique. Cependant, les mesures ex-
périmentales montrent que 1'écoulement n'est pas parfaitement symétrique. Sur la Fig. 3.25(a),
les relevés expérimentaux correspondent a deux positions transverses équidistantes du plan de
symétrie z/l = 10% et z/l = 90%. On voit que les deux échantillons ne se superposent pas,
notamment au niveau de I'onde de choc, indiquant une asymétrie. La visualisation a 1'huile de
I'écoulement, présentée sur la Fig. 3.11(b), permet d'apprécier la nature asymétrique de cet écou-
lement. Sur la Fig. 3.25(b), les relevés expérimentaux correspondent aux positions z /I = 25% et
z/l = T75%. A ces positions, 1'onde de choc est située au méme endroit mais la pression statique
dans le décollement est 1égerement différente entre les deux relevés.

Concernant les résultats prédits par les différents modeles de turbulence, la prédiction de la
position de 1'onde de choc la plus proche des mesures expérimentales est obtenue par le modele
Wcx88. Les modeles Wex06 et Kok0O prédisent des positions de 1'onde de choc similaires pour
toutes les positions transverses. Au centre de la veine, ces deux modeles sont proches de la
position expérimentale mais lorsque 1'on se rapproche de la paroi, la position de 1'onde de choc
est prédite plus en amont.

Sil'on s'intéresse au gradient de pression statique, on distingue sur les résultats expérimentaux
trois comportements différents en fonction de la position axiale et transverse. A 1'aval de 1'onde
de choc et au centre de la veine, on observe une évolution linéaire de la pression statique avec
la composante axiale. Plus en aval (z > 0.125m), 1'évolution de la pression statique est celle
d'une fonction concave, donc le gradient de pression est de moins en moins fort. On retrouve
ce comportement (lin€aire puis concave a partir de x = 0.125m) pour la deuxieme position
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Figure 3.25 — Influence du modele de turbulence sur le coefficient de pression le long de la bosse
pour différentes positions transverses et une pression statique de sortie Ps,,; = 104kPa

80



3.4. Simulation des décollements de coin

transverse (/] = 25%). Prés de la paroi, le comportement d'un des relevés expérimentaux
est différent. On observe a 1'aval du choc une évolution convexe de la pression statique jusqu'a
x = 0.1m, donc un gradient de pression statique de plus en plus fort. On retrouve ensuite une
zone linéaire ou le gradient est constant et enfin une évolution concave a partir de x = 0.125m.
On observe généralement de forts gradients lorsque la couche limite est attachée tandis qu'un
décollement se caractérise par un gradient de pression faible, voire nul.

Le modele Wcx88 reproduit assez fidelement le gradient de pression statique obtenu expé-
rimentalement. A z/l = 10% et z/l = 25%, la pression statique a I'aval de I'onde de choc est
surestimée par rapport aux relevés expérimentaux mais l'allure est tres similaire, indiquant une
bonne prédiction du gradient de pression. En revanche, au centre de la veine, le gradient de pres-
sion statique a I'aval de I'onde de choc est largement surestimée. L.e modele Kok0O présente en
tout point de la veine des gradients de pression statique inférieurs a ceux du modele Wcx88, ce
qui peut indiquer une étendue plus large des décollements de la couche limite. Enfin, le modéele
Wcx06 prédit les gradients les plus faibles, peut étre encore une fois a cause d'une surestimation
de I'étendue des décollements.

Pour évaluer I'étendue des zones de recirculation prédites par les différents modeles, nous
calculons I'étendue longitudinale des décollements en fonction de la position transverse. Nous
entendons ici par décollement une zone ou la vitesse axiale est dirigée de 1'aval vers I'amont.
Partant de cette définition, nous utilisons le coefficient de frottement dans la direction axiale

qu'on écrit
1 J(u-ex)
%pUOQO ay y=0

Ce coefficient est négatif dans les zones de recirculation. Les valeurs obtenues sont renseignées
dans le Tbl. 3.2

Concernant le point de fonctionnement Ps,,; = 104kPa, pour lequel nous avons analysé
I'évolution de pression statique le long de la bosse, nous observons expérimentalement un large
décollement central d'étendue longitudinale 50mm et des décollements de coin d'étendue lon-
gitudinale 15mm. Rappelons que I'écoulement n'est pas parfaitement symétrique et que les lon-
gueurs données a 10% et a 25% de largeur de veine sont obtenues a partir d'une moyenne. Concer-
nant les résultats numériques, le modele Wcx88 prédit un décollement central deux fois moins
long (25mm) que les relevés expérimentaux. De plus, aucun écoulement de retour n'est relevé a
10% et a 25% de largeur de veine. Les décollements de coin sont en réalité bien présents mais
de faible envergure pour ce modele, comme le montre la structure tridimensionnelle des décol-
lements présentée sur la Fig. 3.26(a). Concernant le modele Wex06, la longueur du décollement
central est comparable a celle obtenue avec le modele Wcx88. A 10%, 1'étendue longitudinale du
décollement de coin est quatre fois supérieure pour le modele Wex06 par rapport aux résultats
expérimentaux. On remarque également qu'aucune zone décollée n'est observée au quart de la
largeur de veine, ce qui peut étre vérifié en observant la structure tridimensionnelle des décol-
lements présentée sur la Fig. 3.26(b). Enfin, le modele Kok0O présente un décollement central
légerement plus petit que les autres modeles (21mm) et un décollement de coin important, dont
I'étendue (37mm) est comprise entre les mesures expérimentales et les résultats obtenus pour le
modele Wcx06.

Avant de conclure, nous proposons d'évaluer 1'influence du point de fonctionnement sur la
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Psob z/1 exp Wcx88 Wcx06 Kok00
10% 9mm Omm 45mm
108kPa 25% Omm Omm Omm
50% 15mm Smm 4mm
10% 23mm Omm 57mm
106kPa 25% 15mm Omm Omm
50% 32mm 9mm 7mm
10% 15mm Omm 60mm 37mm
104kPa 25% 8mm Omm Omm Omm
50% 50mm 25mm 26mm 21mm
10% 15mm Omm 57mm
102kPa 25% 8mm Omm Omm
50% 55mm 32mm 44mm

Tableau 3.2 — Influence de la modélisation de la turbulence sur 1'étendue longitudinale du dé-
collement central a 1'aval de 1'onde de choc en fonction de la position transverse et du point de
fonctionnement - comparaison de simulations numériques 3D avec les résultats expérimentaux
de Bron (2004)

AN

(a) Wcx88 (b) Wcx06

Figure 3.26 — Influence du modele de turbulence sur la structure tridimensionnelle de la poche
supersonique (en orange) et des zones de recirculation (vitesse longitudinale négative, en bleu)
pour le point de fonctionnement Ps,,; = 104kPa
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Figure 3.27 — Influence du modele de turbulence sur la position des points de décollement et
de rattachement de la couche limite et comparaison avec les résultats expérimentaux de Bron
(2004)

structure tridimensionnelle de I'écoulement prédit par les modeles Wcx88 et Wex06. Nous nous
concentrons dans un premier temps sur le décollement central et tracons sur la Fig. 3.27 la posi-
tion des points de séparation et de rattachement du décollement central pour les modeles Wcx88
et Wcx06 ainsi que les résultats expérimentaux. La position du point de séparation prédite par le
modele Wcx88 est en bon accord avec les résultats expérimentaux. Le modele Wex06 présente
la bonne tendance mais la séparation est prédite plus en amont. Concernant le point de rattache-
ment prédit par le modele Wcx88, nous n'observons plus une parabole avec une valeur maximale
comprise entre Ps,,; = 104kPa et Ps,,; = 102kPa mais une évolution linéaire de pente moins
forte que les résultats expérimentaux. Si l'allure est comparable, le point de rattachement est pré-
dit plus en aval, ce qui se traduit par une étendue longitudinale du décollement plus faible. Pour
le modele Wcx06, la position du point de rattachement croit linéairement lorsque la pression
statique de sortie diminue entre Ps,,; = 106kPa et Ps,,; = 100kPa. La pente est comparable
aux résultats expérimentaux mais légerement plus raide. A partir de Ps,,; = 100kPa, la posi-
tion du point de rattachement remonte dans la veine jusqu'a la fermeture du décollement central.
Contrairement au cas bidimensionnel pour lequel les simulations prédisent la méme allure de
I'évolution du point de rattachement avec un simple décalage entre les différents modeles (voir
Fig. 3.21), nous observons ici une évolution différente pour les modeles Wcx88 et Wcex06.

Nous formulons I'hypothese que la sous-estimation du décollement central, par rapport aux
résultats numériques, provient de deux mécanismes tres différents :
— le modele Wcx88 est moins sensible aux gradients de pression adverse et sous-estime
1'étendue de toute zone de recirculation, dont le décollement central ;
— le modele Wcx06 est tres sensible aux gradients de pression adverse et prédit des décol-
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lements de coin tres larges qui conduisent a une réduction de I'étendue du décollement

central, par le mécanisme de blocage mis en évidence par Bruce et al. (2011) et détaillé

dans la Sect. 3.1.
Cette hypothese est soutenue par I'évolution de I'étendue longitudinale des décollements de coin
en fonction du point de fonctionnement présentée dans le Tbl. 3.2. On observe en effet que
le modele Wcex88 ne prédit jamais de décollements de coin d'envergure supérieure a 10% de
la largeur de veine. En revanche, les décollements de coin prédits par le modele Wcx06 ont,
a 10% de largeur de veine, une étendue longitudinale systématiquement supérieure a celle du
décollement central. Il semble donc bien que la sous-estimation du décollement central de ces
deux modeles provienne de deux mécanismes différents.

3.4.3 Pistes pour une meilleure prédiction des décollements de coin

Nous proposons ici de tester différents parametres du modele £-w de Wilcox (2006) pour amé-
liorer la prédiction des décollements de coin. L'objectif final est de mieux décrire la structure au
centre de la veine qui, nous l'avons vu, dépend en grande partie de I'envergure des décollements
de coin. Pour ce faire, nous nous concentrons sur le point de fonctionnement Ps,,; = 104kPa
et nous étudions trois différentes formulations du modele k-w de Wilcox (2006) :

— la formulation originale, dont les résultats on été présentés dans la section précédente et

que 1'on notera Wcx06 1;

— une formulation sans la correction de 1'anomalie jet plan / cylindrique, ce qui revient a

écrire 5 = [3 (au lieu de B = f3/3, dans 1'équation (2.42)) que I'on notera Wcx06 11 ;

— une formulation avec une trés faible intensité du limiteur de viscosité turbulente (Cy;,,, =

1/8 au lieu de Cj;,,, = 7/8, voir équation (2.46)) que I'on notera Wcx06 II1.

Nous tragons sur la Fig. 3.28 le coefficient de pression le long de la bosse pour différentes
positions transverses. Rappelons que le principal défaut du modele original (Wcx06 I) est une
surestimation de la longueur des décollements de coin qui se traduit par une position de I'onde
de choc a I'amont des relevés expérimentaux (voir Fig. 3.28(a) et Fig. 3.28(b)).

La suppression de la correction de 1'anomalie jet plan / cylindrique (Wcx06 II) améliore
nettement la prédiction de la pression statique dans le décollement de coin (voir Fig. 3.28(a))
et au quart de la veine (voir Fig. 3.28(b)). L'amélioration concerne surtout l'aval (z > 0.10),
la position de 1'onde de choc étant inchangée en 2/l = 10% et légérement en aval du modele
original au quart et au centre de la veine. Au centre de la veine, la prédiction est proche des
résultats expérimentaux mais le gradient de pression a l'aval de 1'onde de choc est surestimé
(z = 0.07m).

La réduction de l'intensité du limiteur de viscosité turbulente (Wcx06 III) a trés peu d'effet
sur la prédiction de la pression statique. Les résultats indiquent une prédiction de la position de
I'onde de choc en aval par rapport au modele original et un gradient de pression moins fort a
l'aval de 1'onde de choc. Les différences sont plus marquées dans le décollement de coin (voir
Fig. 3.28(a)) qu'au centre de la veine (voir Fig. 3.28(c)) mais restent négligeables.

Pour compléter 1'analyse, nous renseignons dans le Tbl. 3.3 I'étendue longitudinale des dé-
collements aux trois positions transverses. On remarque que la suppression de la correction de
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Figure 3.28 — Influence des termes correctifs du modele k-w de Wilcox (2006) sur le coefficient
de pression le long de la bosse (Ps,,; = 104kPa) - formulation originale (I), sans correction de
I'anomalie jet plan / cylindrique (II) et avec un treés faible limiteur de viscosité turbulente (III)8



Chapitre 3. Prédiction d'écoulements stationnaires transsoniques décollés

Psib 2/l exp Wex06 1 Wex06 1T Wex06 1T
10% 15mm 60mm 39mm 5Hmm
104kPa 25% 8mm Omm Omm Omm
50% 50mm 26mm 14mm 34mm

Tableau 3.3 — Influence des termes correctifs du modele k-w de Wilcox (2006) sur 1'étendue
longitudinale des décollements - formulation originale (Wcx06 I), sans correction de I'anomalie
jetplan/cylindrique (Wcx06 II) et avec un tres faible limiteur de viscosité turbulente (Wcx06 I11)

I'anomalie jet plan / cylindrique (Wcx06 I1) s'accompagne d'une réduction de 1'étendue des dé-
collements de coin et du décollement central. La réduction de l'intensité du limiteur de viscosité
turbulente (Wcx06 III) se traduit par une faible réduction de I'étendue longitudinale du décolle-
ment de coin au profil d'un allongement significatif du décollement au centre de la veine. Malgré
cela, les trois modeles prédisent des décollements de coin beaucoup plus étendus que ceux ob-
servés expérimentalement et un décollement central plus petit. Une mauvaise prise en compte
de l'anisotropie de 1'écoulement pres des coins, caractéristique des modeles reposant sur 1'hypo-
thése de Boussinesq, peut expliquer ces résultats.

Finalement, nous avons reproduit dans ce chapitre la structure du décollement central puis des
décollements de coin dans le cas d'une interaction onde de choc / couche limite. La prédiction
du décollement central par des simulations 2D recalées en pression de sortie présente un bon
accord avec les résultats expérimentaux. La prédiction de pression statique le long de la bosse
est relativement peu sensible a la modélisation de la turbulence, contrairement a la prédiction
des points de séparation et de rattachement du décollement central. Concernant la prédiction
des décollements de coin, les modeles évalués échouent a prédire correctement I'envergure de
ceux-ci. En particulier, le modele Wcx88 n'est pas assez sensible aux gradients de pression
adverses et sous-estime la taille des zones décollées, et le modele Wcx06, plus sensible aux
gradients de pression adverses, surestime la taille des décollements de coin, ce qui détériore
la prédiction du décollement central. Une franche amélioration est apportée par la suppression
du terme correcteur de 1'anomalie jet plan / cylindrique dans le modele Wcex06, sans que nous
puissions expliquer ce résultat.

Dans le chapitre suivant, nous nous intéressons au comportement instationnaire du décolle-
ment central associé a l'interaction forte onde de choc / couche limite.
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Chapitre

Réponse aéroélastique de l'interaction onde
de choc / couche limite décollée
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Le chapitre précédent a permis I'évaluation d'une méthode pour la prédiction des écoulements
stationnaires transsoniques décollés. Dans le cadre d'un événement de flottement transsonique,
la stabilité dépend de la réponse instationnaire de l'interaction onde de choc / couche limite. Des
lors, il convient d'évaluer la méthode prédictive sur des simulations instationnaires périodiques
pour ensuite étudier la réponse aéroélastique de la structure. Nous nous appuyons pour cela sur
des simulations bidimensionnelles.

Dans une premiere section, nous introduisons les techniques spécifiques a la prédiction des
instabilités aéroélastiques, en I’occurrence la déformation du maillage et le calcul du coefficient
d'amortissement. Dans un deuxieéme temps, nous comparons la prédiction de la réponse insta-
tionnaire de I'interaction onde de choc / couche limite avec les résultats expérimentaux puis nous
étudions l'influence de la fréquence réduite sur la stabilité aéroélastique. Cette deuxieéme section
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Chapitre 4. Réponse aéroélastique de 1'interaction onde de choc / couche limite décollée
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Figure 4.1 — Déformation du maillage lors de la vibration du modele

a fait 1'objet d'une publication (Rendu et al., 2015a). Enfin, nous proposons de contrdler les in-
stabilités rencontrées grace a la génération d'ondes de pression rétrogrades. Dans cette derniere
section, qui a également abouti a une publication (Rendu et al., 2016), les conditions nécessaires
au contrdle, ainsi que la conception préliminaire d'un dispositif assurant ces conditions, sont
présentées.

4.1 Méthodes pour la simulation du flottement

4.1.1 Déformation du maillage

Les simulations non linéaires URANS nécessitent de déformer le maillage a chaque pas de
temps physique pour prendre en compte la vibration du modele. Pour ne pas pénaliser la qualité
du maillage, la déformation est appliquée uniquement aux cellules les plus grandes. Pour ce
faire, nous imposons un mouvement de corps rigide aux cellules pres de la paroi mobile et
la déformation ne concerne que les cellules du centre de la veine. Cette technique assure une
variation de volume des cellules inférieure a 1% et garantit une qualité de maillage presque
identique au cas stationnaire. Les zones de maillage fixe, de maillage déformé et de maillage
mobile sont présentées sur la Fig. 4.1. La déformation imposée au modele est calculée a partir
des relevés expérimentaux d'Andrinopoulos et al. (2008) sur la bosse en polyuréthane soumise
a une fréquence d'excitation de 100Hz. Un polyndme de degré 3 a été choisi pour reproduire la
déformation observée expérimentalement. La formulation retenue est

Ay = ag — as(x — 20)? + as(z — z)* (4.1)
ol ag, as et ag sont donnés dans le tableau 4.1. L'amplitude de la déformation imposée numé-

riquement est comparée sur la Fig. 4.2 avec les résultats expérimentaux d'Andrinopoulos. Les
positions extrémes de la bosse sont également tracées sur cette figure.
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4.1. Méthodes pour la simulation du flottement

Tableau 4.1 — Parametres de la déformation numérique de la bosse

T [70.5,191.0] [mm]
o 125.0 [mm)]
ag 4.12 [mm]
a9 1.18 x 1074 [mmfl]
as 3.70 x 1077 [mm™?]
0.6 ‘ 12 ‘
— Déformation numérique -
0.5¢ : o o exp (Andrinopoulos) 1 10t
—. 0.4t 8
£ €
£0.3 £ 6
> =
>
0.2 al
0.1 2L
0.0 000 ; ; 000000 0 ; ; ; ; ;
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z [m] z [m]

Figure 4.2 — Amplitude de déformation de la bosse en fonction de la coordonnée axiale (a gauche)
et positions extrémes de la bosse au cours du cycle (a droite) - le maximum de variation relative
de section est de 0.5%

Numériquement, un mouvement sinusoidal est imposé a la coordonnée verticale des points
du maillage mobiles :

y(ri) = yo(:) + Ay(z;) » sin(27 f) 4.2)

ol yo(z;) est la coordonnée verticale stationnaire du point i d'abscisse z;, Ay(z;) I'amplitude du
mouvement donnée par 1'équation (4.1) et f la fréquence d'oscillation.

4.1.2 Calcul du coefficient d'amortissement

Pour déterminer la stabilité d'une aube vibrant dans un écoulement, nous avons utilisé la mé-
thode énergétique. Cette méthode consiste a calculer sur le profil le travail extrait par le fluide
a la structure. Si le travail est positif, le fluide absorbe 1'énergie de vibration de la structure, ce
qui conduit a la stabilité aérodynamique. Si le travail est négatif, le fluide apporte de I'énergie
a la structure et l'interaction est instable. Le calcul du coefficient d'amortissement se fait alors
par l'intégrale du travail le long du profil. Dans cette section, nous détaillons le calcul du co-
efficient d'amortissement et décomposons celui-ci en différentes contributions qui permettent
d'approfondir I'analyse aéroélastique.
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Pour obtenir le travail local W, nous intégrons au cours d'un cycle de vibration la puissance
locale instantanée P échangée entre le fluide et la structure. Nous utilisons 1'algeébre complexe
pour représenter 1'évolution temporelle du premier harmonique. On utilise donc la puissance
complexe P dont on ne garde que la partie réelle. Formellement, nous écrivons

W = /OT P(x,t)dt = R (/OT P(x, t)dt) (4.3)

Si seuls les efforts de pression sont pris en compte, la puissance complexe P est définie par

Plx.t) = [~Ps(x.1) S(x,t)r-V(x, ) 4.4)

ou Ps est la pression statique instantanée, S le vecteur associé a la surface instantanée, orienté
vers la structure, et V le vecteur vitesse instantanée associé au déplacement de 1'aube. En faisant
I'hypothése d'une variation harmonique de fréquence connue f = w;/27 autour d'une posi-
tion stationnaire, on peut décomposer chaque grandeur instantanée ¢ en la somme d'une valeur
moyenne “q et d'une partie fluctuante. En notant ‘g 1'amplitude complexe du i-¢me harmonique,
on peut écrire

q(x, 1) )+ gx)eltes (4.5)

>0

En ne gardant que le premier harmonique, et en ne faisant pas apparaitre dans les équations
suivantes le vecteur position x et le temps ¢ par souci de lisibilité, on peut écrire

P = <— [OPS + 1Ps ej“t] * [OS +1S eMD* . [OV + 1V et (4.6)

ou a* - b représente le produit hermitien de deux vecteurs complexes a et b. On peut alors
substituer cette expression a la puissance instantanée dans 1'équation (4.3) et calculer 1'intégrale
au cours d'un cycle. On obtient

T * ~ .
W = / — ( 0ps'S + OpglS et 4 0§ 1pgelvt 4 1pgls er“’t> . <OV + 'v e]”t) d¢
0

4.7)
Comme l'intégrale au cours d'un cycle de ¢/“* est nulle, seuls trois termes sont non nuls lors du
développement de 1'équation (4.7). L'expression du travail devient

W=-T°Ps’S .V —T°Ps!'S*. 'V —T'PsS . 1V (4.8)

Le terme —7 °Ps S - OV représente le travail des efforts stationnaires lors du déplacement sta-
tionnaire (c'est-a-dire la rotation de la roue). Le terme AUy, ;=-T"Ps 1S*. 1V est associé au
travail des efforts stationnaires lors de la déformation harmonique. On entend par déformation
harmonique la fluctuation de la direction des vecteurs normaux a la surface de la structure. Par
abus de langage, ce terme est souvent appelé travail de déformation. Comme il ne fait intervenir
que la valeur moyenne de la pression statique, ce terme peut étre calculé unlquement a partir
d'un champ de pression stationnaire et du mode de 1'aube. Le terme AUmvt — _T1Ps%S*. 1V
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4.1. Méthodes pour la simulation du flottement

est associé au travail des efforts instationnaires (fluctuations de pression statique) lors du dépla-
cement harmonique. On entend par déplacement harmonique le mouvement de corps rigide de
l'aube. Par abus de langage, on parle souvent de travail de déplacement. Pour obtenir le coeffi-
cient d'amortissement li€ a la déformation, nous utilisons la formulation proposée par Verdon
(1987)

1 § AUz

Edef = 3 U (4.9)

ou U est I'énergie cinétique maximale de vibration utilisée pour adimensionner le coefficient
d'amortissement. On peut écrire de la méme manicre le coefficient d'amortissement li€ au travail
de déplacement

1 [ § AU
=-R|—-— 4.10
gmvt 2 4:7TU ( )
Le coefficient d'amortissement total est obtenu en sommant le coefficient 1i€ a la déformation et
celui lié au déplacement

Stot = gdef + gmvt (411)

4.1.3 Précision de la discrétisation temporelle

Lors de l'utilisation d'une méthode de pas de temps dual (décrite dans la Sect. 2.2.2) et si la
convergence sur le pseudo temps est atteinte, la précision obtenue par le schéma dépend unique-
ment du nombre de pas de temps physiques au cours d'un cycle de vibration. La fréquence de
100Hz étudiée ici correspond a une période 7' = 0.01s pour laquelle trois différentes discréti-
sations ont été évaluées : 16, 64 et 256 pas de temps. Le modele de turbulence k-w de Wilcox
(1988) a été utilisé pour cette étude.

Sur la Fig. 4.3(a) nous avons tracé le signal temporel de pression statique enregistré sur la
bosse au point de séparation de la couche limite. Ce point a été choisi car il subit une grande
amplitude de fluctuation de pression. On remarque que le régime transitoire entre la solution sta-
tionnaire et une solution périodique établie est tres court, de 1'ordre d'une période d'oscillation.
Pour évaluer la qualité de la prédiction en fonction du nombre d'itérations par période d'oscilla-
tion, nous nous intéressons aux deux erreurs associés aux schémas temporels : la dissipation qui
se caractérise par une perte d'amplitude et la dispersion caractérisée par un déphasage. Pour cela,
nous calculons I'amplitude et la phase associées au premier harmonique du signal sur la plage
temporelle 47" < ¢t < 5T afin de s'affranchir du régime transitoire. Ces grandeurs sont tracées
sur la Fig. 4.3(b) pour les trois discrétisations temporelles. Nous cherchons a évaluer la dissipa-
tion et la dispersion des deux discrétisations les plus grossieres par rapport aux résultats de la
simulation avec 256 pas de temps par période d'oscillation. Les écarts maximaux d'amplitude et
de phase sont présentés dans le Tbl. 4.2. On observe une forte dissipation maximale de 6.5%,
obtenue en x = 0.18m pour la simulation utilisant 16 pas de temps. Pour cette méme simulation,
la dispersion maximale est aussi relativement importante, atteignant 4.5° au niveau de 'onde de
choc (z = 0.14m). Une treés nette amélioration est observée en utilisant 64 pas de temps avec une
dissipation six fois inférieure (0.9%) et un écart de phase inférieur a 2°. Nous retiendrons donc
cette configuration qui présente un compromis intéressant entre moyens de calcul et précision
de la discrétisation temporelle.
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Figure 4.3 — Influence du nombre de pas de temps physiques par période sur la prédiction de
la pression statique instantanée (a gauche) et du premier harmonique de fluctuation de pression
statique (a droite)

Tableau 4.2 — Erreurs maximales associées au schéma temporel en fonction du nombre d'itéra-
tions - simulation avec 256 itérations choisie comme référence
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4.2. Réponse aéroélastique du modele vibrant
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Figure 4.4 — Rapport d'amplitude des deux premiers harmoniques du coefficient de pression le
long de la bosse

Pour estimer 1'importance des harmoniques au dela de la fréquence fondamentale, nous tra-
cons le rapport entre les amplitudes du premier et du second harmonique du coefficient de pres-

sion ‘ QCA';)‘ / ) 16’;9‘ sur la Fig. 4.4. Ce rapport est faible sil'information est principalement conte-

nue dans le premier harmonique ; si le rapport est proche de 1'unité, la contribution du deuxi¢me
harmonique est du méme ordre de grandeur que celle du premier. On observe que ce rapport est
inférieur a 1% le long de la bosse, sauf au point de séparation (z = 145mm) ou il atteint 5%. Ce
pic correspond au mouvement de 1'onde de choc. En effet, les sondes numériques de pression
pres du pied de 1'onde de choc enregistrent la discontinuité liée a 1'oscillation de I'onde de choc
comme une forte non linéarité qui n'existe pas dans le référentiel de I'onde de choc.

4.2 Réponse aéroélastique du modele vibrant

Dans cette section, nous nous intéressons a la réponse aéroélastique de l'interaction onde de
choc / couche limite lors du mouvement vibratoire de la bosse. Des simulations 2D linéaires et
non linéaires sont réalisées avec différents modeles de turbulence. Dans un premier temps nous
comparons les résultats des méthodes LRANS et URANS. Nous évaluons ensuite 1'influence
de la modélisation de la turbulence sur la réponse instationnaire de l'interaction onde de choc
/ couche limite. Enfin, nous utilisons la méthode linéaire pour étudier les mécanismes respon-
sables de la stabilité aéroélastique, notamment grace a une étude paramétrique sur la fréquence
d'excitation.

4.2.1 Validation de la méthode linéarisée (LRANS)

Nous nous intéressons dans un premier temps a la validation de 1la méthode linéaire lors de
la vibration du modele selon une fréquence f = 100Hz correspondant a une fréquence réduite
k, = 0.05. La pression statique de sortie est fixée a Ps¢,, = 104kPa. Des simulations instation-

out ~—
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Figure 4.5 — Amplitude (a gauche) et phase (a droite) du premier harmonique du coefficient de
pression instationnaire le long de la bosse (HT : turbulence variable, FT : turbulence figée)

naires linéaires et non linéaires sont réalisées avec le modele de turbulence k-w Wilcox (1988).
Pour les calculs LRANS, les deux hypotheses concernant le comportement instationnaire de la
turbulence (variable ou figée) sont évaluées. Pour comparer les résultats obtenus, nous tracons
sur la Fig. 4.5 'amplitude et la phase du premier harmonique du coefficient de pression ins-
tationnaire 'Cp le long de la bosse. L'amplitude prédite par les calculs LRANS a turbulence
harmonique montre un excellent accord avec la solution URANS sur toute 1'étendue de la bosse.
Cela indique que les interactions non linéaires entre les différents harmoniques sont tres faibles.
Les calculs LRANS en turbulence figée n'arrivent pas a reproduire les résultats non linéaires
dans la zone d’interaction onde de choc / couche limite. En revanche, I'amplitude est bien pré-
dite a 'amont de I'onde de choc et plus en aval. Au niveau physique, on peut en déduire que les
fluctuations de viscosité turbulente, a I'amont de I'onde de choc et a I'aval du "bord de fuite" de la
bosse, sont soit nulles soit sans effet sur les fluctuations de pression statique. En revanche, elles
jouent un role prépondérant dans la réponse dynamique de la couche limite décollée a 1'aval de
I'onde de choc. En examinant la phase, qui pilote la stabilité aérodynamique, nous pouvons dres-
ser les mémes conclusions. Nous utilisons ici la méme origine pour la phase que Ferria (2007),
pour laquelle la réponse aérodynamique est déstabilisante pour @ < —180° et stabilisante sinon.
Les principales différences entre les calculs a turbulence harmonique et ceux a turbulence figée
sont visibles a 1'aval de 1'onde de choc jusqu'en aval du "bord de fuite". En particulier, les cal-
culs a turbulence figée prédisent une instabilité locale entre z = 0.14m et x = 0.15m alors que
les calculs non linéaires prédisent la stabilité tout le long de la bosse. Pour approfondir I'ana-
lyse, nous tracons sur la Fig. 4.6 I'amplitude et la phase le long de la paroi supérieure. L'onde
de choc impacte la paroi supérieure mais la couche limite reste attachée 1'interaction est faible.
Dans ce cas la, I'amplitude prédite par les calculs LRANS a turbulence figée est assez proche
des résultats en turbulence variable. Concernant la prédiction de la phase, les différences sont
plus importantes, notamment au niveau de I'onde de choc et en aval de celle-ci. Ceci indique
une contribution significative des fluctuations de 1'énergie cinétique turbulente et peut étre une
conséquence de 1'épaississement de la couche limite a travers 1'onde de choc.
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Figure 4.6 — Amplitude (a gauche) et phase (a droite) du premier harmonique du coefficient de
pression instationnaire le long de la paroi supérieure (HT : turbulence variable, FT : turbulence
figée)

Pour compléter la validation, nous proposons d'étudier la réponse instationnaire de la turbu-
lence loin des parois. Pour cela, nous nous intéressons au module de 1'énergie cinétique turbu-
lente prédit par les méthodes URANS et LRANS. Dans le cas de 'hypothése de turbulence figée,
la viscosité turbulente est constante, ce qui est équivalent a une amplitude nulle des fluctuations
d'énergie cinétique turbulente. Nous tracons donc sur la Fig. 4.7 les résultats obtenus par la mé-
thode linéaire avec 'hypothese de turbulence variable et ceux obtenus par les calculs URANS.
Nous savons que l'énergie cinétique turbulente maximale est observée dans la couche de ci-
saillement a la frontiere entre I'écoulement sain et la couche limite. Le battement de la couche
limite décollée induit une oscillation de cette couche de cisaillement, ce qui se traduit par des
niveaux tres importants d'amplitude des fluctuations d'énergie cinétique turbulente. Les résultats
des simulations linaires et non linéaires sont trés similaires malgré une légere sous-estimation
du maximum d'amplitude d'énergie cinétique turbulente par les calculs LRANS. Cette méme
tendance a été observée précédemment pour le signal de pression le long de la bosse.

En conclusion, nous avons montré que la réponse de l'interaction onde de choc / couche
limite est linéaire pour 1'oscillation étudiée. Nous avons également observé une forte différence
entre les calculs a turbulence figée et variable lors du décollement ou de 1'épaississement de la
couche limite, ce qui indique une forte contribution de la fluctuation des variables turbulentes
au champ de pression instationnaire. La section suivante présente 1'influence de la modélisation
de la turbulence sur 1'écoulement instationnaire.

4.2.2 Influence de la modélisation de la turbulence

Nous utilisons dans cette section les résultats expérimentaux instationnaires de Ferria (2007)
obtenus pour la méme configuration que précédemment (k, = 0.29 et Ps.. v = 104kPa).

Nous comparons les résultats obtenus par deux modeles de turbulence : Wcx88 et Wex06. En
plus des résultats expérimentaux, nous disposons des résultats numériques de Labit et al. (2016)
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Figure 4.7 — Amplitude des fluctuations d'énergie cinétique turbulente a I'aval de 1'onde de choc
- comparaison des résultats URANS (en haut) et LRANS (en bas)
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Figure 4.8 — Amplitude et phase du premier harmonique du coefficient de pression - comparaison
des résultats issus de calcul URANS (avec les modeles de turbulence Wcx88 et Wcex06) avec
les résultats de Labit et al. (2016) et les mesures expérimentales de Ferria (2007)

obtenus par une méthode harmonique (THB pour Time-Harmonic Balance) avec une fermeture
de la turbulence par un modele RSM (Reynolds-Stress Model) du second ordre (Gerolymos et
Vallet, 1997 ; Gerolymos et al., 2004). Les résultats THB ont été obtenus avec N, = 2 coeffi-
cients de Fourier. Cette méthode a montré un trés bon accord avec les données expérimentales
pour le cas de la bosse fixe avec fluctuation de la pression statique de sortie (Labit et al., 2012).

L'amplitude et la phase du premier harmonique du coefficient de pression sont tracés sur la
Fig. 4.8. Les mesures expérimentales font apparaitre trois zones de forte amplitude :

— al'amont de la bosse (z < 0.08m)

— au niveau de la position stationnaire de 1'onde de choc (z = 0.145m)

— au "bord de fuite" de la bosse (z = 0.2m)
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A l'inverse, la zone supersonique au sommet de la bosse présente une amplitude des fluctua-
tions de pression tres faible, tout comme en aval de 1'onde de choc (x = 0.155m). L'amplitude
obtenue par Labit avec la fermeture RSM est sous-estimée de 50% a I'amont de la zone super-
sonique et surestimée d'environ 30% a 1'aval de 1'onde de choc. Les positions de 1'onde de choc
(r = 0.145m) et du maximum d'amplitude a l'aval (z = 0.2m) sont en trés bon accord avec
les résultats expérimentaux ainsi que la région de faible amplitude a 1'aval de I'onde de choc
(z = 0.155m). Les résultats obtenus avec les modeles a deux équations montrent globalement
une bonne prédiction de 'amplitude. Pres du "bord d'attaque”, 1'accord avec les données expé-
rimentales est excellent. En aval de 1'onde de choc, la région de faible amplitude (x = 0.155m)
n'est pas reproduite par les simulations et I'amplitude maximale a 1'aval de 1'onde de choc est
sous-estimée. En accord avec les résultats stationnaires, la position de I'onde de choc est prédite
plus en amont pour le modele Wex06 que pour le modele Wcx88. En revanche, le pic d'ampli-
tude maximale a l'aval de I'onde de choc est prédit plus en aval pour le modele Wcx06 que pour
le modele Wcx88.

Concernant la phase, toutes les simulations prédisent des valeurs supérieures a —180°, corres-
pondant a une configuration aérodynamiquement stable, ce qui est conforme aux résultats expé-
rimentaux. L.e modele RSM fournit de bons résultats en aval de 1'onde de choc entre z = 0.15m
et x = 0.25m. Plus en aval, la courbe représentative de la phase change de sens de variation, ce
qui est surprenant sachant que I'écoulement est presque uniforme. Un tel comportement peut étre
associé a la superposition d'une onde plane progressive et régressive. L'onde progressive serait
générée par l'oscillation de I'onde de choc et la seconde pourrait étre une réflexion de la premiere
a cause d'une variation rapide du maillage ou du traitement de la condition limite a I'aval. Notons
que la fermeture RSM prédit deux brusques changements de phase : +180° au passage de 1'onde
de choc (z = 0.145m) et —180° un peu plus en aval (x > 0.15m). Le premier déphasage est
également prédit par les autres simulations numériques et est une conséquence de la disconti-
nuité imposée par l'onde de choc. Le deuxieéme déphasage prédit par la fermeture RSM se situe
dans une région de tres faible amplitude, invalidant une interprétation physique de I'évolution
de la phase. Contrairement a la prédiction de I'amplitude qui différait entre les modeles Wcx88
et Wcx06, on observe pour la phase des résultats identiques entre les deux modeles. A 1'aval de
I'onde de choc, ils surestiment la valeur de la phase d'environ 30° mais l'allure est proche des
données expérimentales.

A T'amont de la bosse (z < 0.1m), la phase varie linéairement avec la distance. Ce com-
portement peut indiquer la propagation d'une onde plane. A partir de la Fig. 4.8, nous pouvons
calculer la longueur d'onde correspondante a partir du taux de variation de la phase en fonction
de la distance
|Ax]
|AD|
Connaissant le nombre de Mach a 1'amont de la bosse M;,;.; = 0.687 et la température sta-
tique 7's;n1et = 279.6K, nous pouvons également calculer la longueur d'onde d'une onde plane
rétrograde de fréquence f = 100Hz

IAD| = 2w@ — A=2r =1.00m (4.12)

& (Minlet - 1)
S

ou c est la vitesse du son. Ce résultat indique que les fluctuations de pressions générées lors de la
vibration de la bosse se propagent a I'amont sous la forme d'une onde plane régressive. De plus,

A\ =

‘ = 1.05m (4.13)
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Figure 4.9 — Schéma représentant la position d'un élément de surface a deux instants ¢ et ¢,

I'évolution linéaire de la phase est associée a la propagation d'une seule onde (ici régressive),
indiquant que les conditions limites a 'amont sont bien non réflectives.

Finalement, nous avons montré dans cette section que la réponse instationnaire de I'interac-
tion onde de choc / couche limite est correctement prédite par des simulations numériques 2D
utilisant soit une fermeture RSM, soit des modeles a deux équations. Gardons toutefois a I'esprit
que l'écoulement expérimental est fortement tri-dimensionnel et présente de larges décollements
de coin. A ce stade de I'étude, on peut alors se demander si les différences observées entre les
résultats numériques et expérimentaux sont dus a une modélisation insuffisamment fine de la
turbulence ou a des effets tridimensionnels.

4.2.3 Influence de la fréquence réduite sur la stabilité

Si le déphasage entre la vitesse du modele et les fluctuations de pression donne le sens de
I'échange local d'énergie entre le fluide et la structure, elle ne suffit pas a conclure sur la stabilité
globale. Ceci motive le calcul du travail extrait par le fluide a la structure dont la définition est
donnée dans I'équation (4.8). Pour étudier le cas particulier de la bosse vibrante, nous pouvons
décomposer les fluctuations de vitesse de la paroi et de normale a la paroi en une contribution
horizontale (axe ey) et une contribution verticale (axe ey)

W =",ex +'V,ey 'S ='S,e, +'5,ey (4.14)

Pour calculer la fluctuation de la normale, nous calculons a partir de deux pas de temps ¢ et ¢; la
différence entre les normales S(t;) et S(¢2). Les positions d'un élément de surface aux instants ¢;
et o sont représentées sur la Fig. 4.9 ainsi que les normales correspondantes. A chaque instant,
le vecteur normal a la surface peut étre calculé au point 7 a partir des positions relatives des
pointsz + leti — 1

Yi+1 — Yi—1

Ti—1 — Ti+1

S = (4.15)
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La fluctuation de la normale peut alors s'exprimer

Yit1(t2) — y¢_1(t2)] _ [yi+1(t1) — yi—l(tl)]

(4.16)
Ti1(ta) — xip1(t2) Ti—1(t) — zip1(t

'S; = Si(t2) — Si(t1) = [

On peut calculer la position a I'instant ¢, a partir de la position et de la vitesse a l'instant #;
wi(ta) = 2i(t1) + Vai(ty) * (t2 — 1) Yi(t2) = yi(t1) + Vyi(ta) * (ta — 1) 4.17)

en injectant cette expression dans 1'équation (4.16), on peut écrire la fluctuation de la normale
uniquement en fonction de la fluctuation de la vitesse

Viyir1(t1) — Vyiza(th)

lsi —
Viic1(t) — Vaira(th)

]  (tg — t7) (4.18)

Dans le cas de la bosse vibrante, la fluctuation de vitesse de la paroi a uniquement une contri-
bution verticale, ce qui implique, d'apres 1'équation (4.18), que la fluctuation de la normale a
uniquement une contribution horizontale

0

v =| _ 4.19
v, (4.19)

g 1Sy
0

Comme la fluctuation de normale est orthogonale a la fluctuation de vitesse, le terme de travail
de déformation AUy = —T°Ps 'S* ! V, qui fait intervenir le produit scalaire hermitien de
ces deux quantités, est nul. Seul le travail de déplacement, associé a la vibration de la bosse sous
une fluctuation de pression, contribue a 1'échange d'énergie.

Le travail adimensionné est tracé le long de la bosse sur la Fig. 4.10. On remarque que
le travail est toujours positif, indiquant que 1'énergie est toujours extraite par le fluide a la
structure (configuration stable). Le travail est maximal dans le voisinage de 1'onde de choc
(x = 0.145m) et est également trés important a I'aval de 'onde de choc jusqu'au "bord de
fuite" (150mm < z < 180mm) ainsi qu'a partir du "bord d'attaque” jusqu'au col sonique
(70mm < z < 120mm). Les calculs linéaires sont en trés bon accord avec les calculs URANS.
La seule différence significative est une sous estimation par les calculs LRANS du travail de
10% au niveau de I'onde de choc (z = 0.145m). Le coefficient d'amortissement prédit par les
calculs non linéaires vaut (;yrans = 0.1 et differe seulement de 0.2% avec les calculs linéaires.
Ces résultats confirment que la réponse est linéaire, ce qui nous permet de réaliser une étude
paramétrique a partir de calculs LRANS pour étudier l'influence de la fréquence réduite sur la
stabilité du systeme.

Le coefficient d'amortissement aérodynamique ( est tracé en fonction de la fréquence réduite
sur la Fig. 4.11. A faible fréquence réduite, on observe une décroissance de ¢ jusqu'a une valeur
minimale de —0.7 x 1073 obtenue pour k, = 0.15. Cette valeur négative indique une instabilité
aéroélastique du type flottement transsonique. Ensuite, le coefficient d'amortissement croit et
la stabilité est retrouvée a partir de k, = 0.25. Pour vérifier que le comportement linéaire de
l'interaction onde de choc / couche limite ne dépend pas de la fréquence d'excitation, un calcul
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Figure 4.10 — Travail local le long du modele  Figure 4.11 — Coefficient d'amortissement en
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Figure 4.12 — Travail local le long du modele pour une fréquence f = 300Hz (k, = 0.15) -
comparaison de résultats de simulations non linéaires (URANS) et linéaires (LRANS)

URANS est réalisé a k, = 0.15. Le travail obtenu est présenté sur la Fig. 4.12. Contrairement
au cas précédant, on observe que l'onde de choc a une contribution fortement déstabilisante
tandis que I'amont et I'aval de I'onde de choc conservent une contribution stabilisante. Le coef-
ficient d'amortissement, calculé a partir de l'intégrale du travail et présenté précédemment sur
la Fig. 4.11, est négatif et proche de 0. Une fois encore, la seule différence notable entre les
calculs URANS et LRANS est une sous-estimation d'environ 10% du travail au niveau de 'onde
de choc.

Finalement, un premier résultat est que le comportement dynamique est linéaire indépendam-
ment de la fréquence d'excitation. Une autre conclusion de cette partie est que la contribution a
la stabilité de I'onde de choc dépend de la fréquence d'excitation. Plusieurs hypotheses peuvent
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expliquer cette observation
— le déphasage de la fluctuation de pression a travers l'onde de choc dépend du rapport
entre le gradient de nombre de Mach a I'amont de I'onde de choc et la fréquence réduite
(Ferrand, 1986)
— le déphasage entre l'oscillation de 1'onde de choc et la vibration du modele peut étre piloté
par la réponse de la couche limite qui dépend de la fréquence d'excitation
A ce stade de I'étude, la question reste ouverte. Dans la partie suivante, nous étudions I’influence
d'ondes de pression sur la réponse du systeme afin de concevoir un dispositif de contrdle du
flottement.

4.3 Controle actif du flottement transsonique

4.3.1 Influence des ondes de pression

Dans cette partie, nous nous intéressons a 1'influence d'ondes de pression remontant 1'écou-
lement sur la stabilité du systeéme. Expérimentalement, une came elliptique située a 1'aval de la
tuyere est mise en rotation et génere des ondes qui peuvent étre considérées planes lorsqu'elles
impactent I'onde de choc. Un schéma du dispositif est présenté sur la Fig. 3.13.

Dans un premier temps, il convient de vérifier I'hypothese de linéarité en fonction de 1'am-
plitude des ondes. Pour cela, des calculs URANS et LRANS ont été réalisés pour une fréquence
réduite k, = 0.15 et pour des ondes de pression d'amplitude £2% de la pression statique station-
naire en sortie (soit +2.12 x 103Pa, environ 160dB). Philit et al. (2012) montrent qu'en I'absence
de vibration de la bosse, 1'oscillation de I'onde de choc dépend linéairement de I'amplitude des
ondes rétrogrades. Dans ce travail, la fluctuation de pression générée par la vibration de la bosse
vient s'ajouter aux ondes de pression. Comme on s'attend a ce que la réponse du systeéme dépende
du déphasage entre les ondes de pression et la vibration de la bosse, nous testons 1'hypothese de
linéarité pour deux déphasages différents. Le cas correspondant a un déphasage de AP = (0° est
présenté sur la Fig. 4.13(a) tandis que les résultats obtenus pour un déphasage A® = 90° sont
présentés sur la Fig. 4.13(b). Les résultats obtenus par les deux méthodes sont presque iden-
tiques, indiquant encore une fois la nature linéaire de la réponse de l'interaction onde de choc
/ couche limite indépendamment du déphasage entre les ondes de pression et la vibration du
modele.

Si la méthode linéaire est souvent choisie pour le gain important en temps de calcul, elle
peut ici étre utilisée pour approfondir I'analyse de 1'écoulement. En effet, comme la réponse est
linéaire, elle peut étre décomposée en deux contributions, 1'une liée a la vibration de la bosse
et l'autre a l'influence des ondes de pression. Sur la Fig. 4.14, nous avons tracé 1'amplitude et
la phase du premier harmonique de pression statique instationnaire pour chacune des contribu-
tions : la vibration du modele (a gauche) et les ondes de pression rétrogrades (a droite). Concer-
nant la vibration du modele, on retrouve une forte amplitude des fluctuations de pression pres
du "bord d'attaque", au niveau de 1'onde de choc et a I'aval de celle-ci dans la couche limite
décollée. Pour l'influence des ondes de pression, on remarque une amplitude nulle a I'amont de
I'onde de choc. En effet, au point de fonctionnement considéré, I'onde de choc bloque toute la
tuyere et l'information ne peut pas remonter au dela. Dans la partie supérieure de la tuyere, I'am-
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Figure 4.13 — Amplitude (a gauche) et phase (a droite) du premier harmonique de pression sta-
tique instationnaire générée par la vibration du modele et des ondes de pression rétrogrades
d'amplitude 2% pour deux déphasages différents

plitude des ondes de pression augmente en approchant de 1'onde de choc. C'est le phénomene
de blocage acoustique qui prédit I'amplification d'ondes rétrogrades lorsque le nombre de Mach
tend vers l'unité (Atassi et al., 1995). Ce phénomene n'est pas clairement observable dans la
partie inférieure a cause de l'interaction avec la couche limite décollée. Si l'on s'intéresse aux
phases, on remarque que les fronts d'ondes sont quasiment verticaux loin de la bosse, indiquant
la propagation d'ondes planes.

A partir des réponses instationnaires obtenues pour chaque type d'excitation (vibration du
modele ou génération d'ondes de pression rétrogrades), nous pouvons calculer le coefficient
d'amortissement global

C=C+AC (4.20)

ou (y correspond au coefficient d'amortissement associé a la vibration du modele et A( repré-
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Figure 4.14 — Amplitude (en haut) et phase (en bas) du premier harmonique de pression statique
instationnaire générée par la vibration du modele (a gauche) ou par les ondes de pression (a
droite), k. = 0.15

sente la contribution des ondes de pression. Pour mieux comprendre l'influence des ondes de
pression sur la stabilité du systeme, nous tracons A( sur la Fig. 4.15 en fonction de 1'amplitude
et de la phase des ondes de pression générées. On observe que la contribution des ondes de pres-
sion est stabilisante ou déstabilisante suivant le déphasage A® entre les ondes de pression et
l'oscillation de la bosse. Le coefficient d'amortissement maximal est obtenu pour un déphasage
A® = 131° et dépend linéairement de I'amplitude des ondes de pression.

Nous avons montré que la contribution des ondes de pression dépend du déphasage avec
la vibration de la bosse. Ainsi, il est possible de connaitre, a 1'aide de calculs ou de mesures
expérimentales, le déphasage auquel la contribution des ondes de pression est positive (c'est-a-
dire stabilisante) et maximale (A® = 131° dans notre cas). On peut dés lors proposer, afin de
stabiliser le systeme, une procédure de contrdle ou ce déphasage est prescrit.

4.3.2 Controle a déphasage prescrit

Nous avons trouvé dans la section 4.2.3 une instabilité aéroelastique pour une fréquence ré-
duite £, = 0.15. Grace a 1'étude sur l'influence des ondes de pression rétrogrades sur la stabilité
nous pouvons choisir les parametres permettant de controler l'instabilité. Dans cette section,
nous choisissons un déphasage AP = 131° et une amplitude A = 0.25% de la pression statique
moyenne de sortie (correspondant a +265Pa, environ 140dB). L'amplitude doit étre suffisam-
ment forte pour que le controle soit significatif, mais relativement faible pour ne pas avoir a utili-
ser un dispositif trop énergétique pour la génération des ondes. Le travail extrait par le fluide pour
chacune des contributions (vibration du modele et génération d'ondes rétrogrades) est tracé sur
la gauche de la Fig. 4.16. On remarque que la contribution des ondes de pression est stabilisante
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Figure 4.15 — Coefficient d'amortissement associé aux ondes de pression rétrogrades en fonction
de leur amplitude et déphasage (k. = 0.15) - les lignes représentent les résultats obtenus par la
méthode linéaire
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Figure 4.16 — Travail local extrait par le fluide pour chacune des deux contributions (a gauche) et
somme des contributions (a droite) - ondes de pression de déphasage A® = 131° et d'amplitude
A =0.25% (k, = 0.15)

et croissante depuis l'aval jusqu'a 'onde de choc. Rappelons que 1'onde de choc occupe toute la
hauteur de la veine et qu'ainsi les fluctuations de pression ne sont pas transmises vers 1'amont.
Le travail résultant de la somme de ces contributions est tracé sur la droite de la Fig. 4.16. La
contribution déstabilisante de 1'onde de choc a largement été réduite, tant en étendue qu'en va-
leur maximale. Cela a permis de retrouver la stabilité avec un coefficient d'amortissement global
(=11x10"3

Nous avons montré ici que des ondes de pression rétrogrades permettent de controler une in-
stabilité de type flottement si leur phase est correctement prescrite. Dans la section suivante nous
proposons des pistes pour la conception d'un dispositif actif intégrant une boucle de contrdle.
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4.3. Controle actif du flottement transsonique
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Figure 4.17 — Schéma de principe de laboucle ~ Figure 4.18 — Amortissement associ€ aux
de controle (z¢ = 115mm et 23 = 201mm) ondes de pression et phase mesurée aux points
C et R en fonction du déphasage AP

4.3.3 Conception préliminaire d'une boucle de controle

Le systéme que nous avons retenu est présenté sur la Fig. 4.17. Il comprend deux capteurs
de pression instationnaire, une unité de calcul et un dispositif électrique dit "changeur de phase"
relié au moteur entrainant la came elliptique. L'unité de calcul recoit des mesures réalisées dans
I'écoulement (ici des signaux de pression instationnaire) et, grace a une loi d’asservissement
préalablement renseignée, envoie une consigne au dispositif changeur de phase. Tout en utilisant
ici des simulations numériques pour établir la loi d'asservissement, gardons a l'esprit qu'elle doit
pouvoir étre déterminée expérimentalement.

Pour une amplitude donnée (c'est-a-dire pour une géométrie de la came elliptique), la phase
du premier harmonique de pression instationnaire en tout point de 1'écoulement ne dépend que du
déphasage A®. Nous proposons dans un premier temps de placer un capteur sur la bosse, au point
R correspondant au point de rattachement de la couche limite pour le point de fonctionnement
étudié. La phase enregistrée ®(xp) est tracée sur la Fig. 4.18 en fonction de A®. La fonction
n'étant pas bijective, a une valeur de la phase ®(x ) peut correspondre deux valeurs de AP, c'est-
a-dire deux coefficients d'amortissement différents. Physiquement, on ne peut pas différencier
les deux directions de propagation d'une onde (vers I'amont ou vers l'aval) avec un seul capteur.
On ajoute alors un deuxieme capteur au point C, proche du premier point de mesure. Encore une
fois, la phase mesurée au point C en fonction de la phase des ondes de pression est tracée sur la
Fig. 4.18. On sait alors que la stabilité globale est obtenue pour ®(xg) = 45° et P(z¢) = 22.5°.

Ce dispositif a été congu pour valider expérimentalement les résultats obtenus sur le contrdle
du flottement mais n'est pas transposable tel quel au controle d'une turbomachine. En effet, de
nombreuses limitations existent lors du passage a une configuration industrielle :

— la loi d'asservissement dépend du point de fonctionnement, de la fréquence de vibra-
tion des aubes et de I'amplitude des ondes de pression (mé€me si la réponse physique est
linéaire) ;

— le mécanisme de génération d'ondes de pression, par exemple des éléments piezo-électriques
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Chapitre 4. Réponse aéroélastique de 1'interaction onde de choc / couche limite décollée

sur les aubes du stator, doit permettre des amplitudes suffisamment fortes pour stabiliser
un événement de flottement ;

— des ondes parasites sont générées par l'instationnarité des écoulements en turbomachine,
ce qui peut rendre délicats la mesure et le controle de la phase des ondes rétrogrades.

Ce chapitre a permis d'évaluer la capacité d'une méthode linéaire a prédire une instabilité
aéroélastique. Nous avons tout d'abord confirmé que 1'hypothese de turbulence figée ne permet
pas de prédire le champ de pression instationnaire dans le cas d'une interaction onde de choc /
couche limite. Une telle interaction est en effet associée a de fortes fluctuations d'énergie ciné-
tique turbulente. Nous avons ensuite montré que la réponse aéroélastique de l'interaction onde
de choc / couche limite dépend linéairement de 1'amplitude de 1'excitation (vibration de la bosse
ou ondes de pression rétrogrades). Cela a permis de réaliser, a 1'aide de calculs linéarisés, une
étude de sensibilité a la fréquence réduite qui a mis en évidence un événement de flottement.
Nous avons enfin proposé un dispositif actif de controle du flottement qui a été validé a partir
de simulations bidimensionnelles. Le comportement de ce dispositif sur une structure tridimen-
sionnelle de 1'écoulement et sa validation expérimentale sont deux perspectives ouvertes par ces
travaux.

Le chapitre suivant s'intéresse a 1'étude du flottement de blocage sur une coupe aube a aube
en téte d'une soufflante transsonique.
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Chapitre

Prédiction du flottement transsonique pour
une coupe aube a aube de I'ECLS
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Dans ce chapitre, nous nous proposons d’analyser les conditions de fonctionnement qui peuvent
conduire a une instabilité aéroélastique. L’ECLS étant concu pour entrer en flottement, nous
nous appuyons sur une coupe 2D a 90% de hauteur de veine avec des mouvements arbitraires
de flexion ou de torsion. En exploitant les approches présentées aux chapitres précédents, nous
proposons une méthodologie pour comprendre les origines du flottement transsonique.

Dans un premier temps, nous présentons le choix de la coupe aube a aube, du point de fonc-
tionnement et de la décomposition des modes vibratoires en mouvements élémentaires. Nous
présentons ensuite les résultats des simulations LRANS sur des mouvements élémentaires en
concentrant notre analyse sur les influences des ondes de choc, des couches limites et de leurs
interactions. Une analyse paramétrique de I’'influence de la fréquence réduite, du diametre nodal
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Chapitre 5. Prédiction du flottement transsonique pour une coupe aube a aube de 'ECL5

et de la déformée modale aide finalement a comprendre les origines possibles d’une instabilité
aéroélastique.

5.1 Conditions de l'étude

5.1.1 Géomeétrie

Les soufflantes actuelles se caractérisent par des diametres de plus en plus importants. Les
rapports d'aspects sont généralement supérieurs a 1'unité, indiquant que la longueur des aubes
est supérieure a leur corde. Lorsque I'on s'intéresse a la vibration d'une aube, le déplacement en
pied, pres de I'encastrement, est extrémement faible. Plus I'on s'écarte du point d'encastrement
et plus I'amplitude de vibration est importante. De plus, le nombre de Mach relatif a I'amont de
la roue augmente de pied en téte. Des ondes de chocs apparaissent, méme a régime partiel, en
téte des aubes. Lors de la vibration des aubes, les ondes de choc se déplacent et géneérent un
important chargement instationnaire. Comme 1'échange d'énergie entre le fluide et la structure
dépend a la fois du chargement instationnaire et du déplacement de la structure (rigoureusement
de sa vitesse), les coupes en téte d'aube participent beaucoup plus que celles en pied. A titre
d'illustration, il est généralement admis que 80% de 1'échange d'énergie est réalisé dans les der-
niers 20% de hauteur de veine. Dans ce chapitres, nous nous intéressons donc au comportement
aéroélastique d'une coupe aube a aube en té€te pour modéliser la réponse de la soufflante. Le
dessin de soufflante choisi pour ces études est 'ECLSv1, présenté dans la Sect. 1.3.2.

Nous avons extrait, pour les études aéroélastiques, une coupe aube a aube a 90% de hauteur
de veine de 'ECL5v1. Ces profils sont présentés sur la Fig. 5.1 avec leurs caractéristiques géo-
métriques. On remarque que les profils sont fins et peu cambrés, ce qui est caractéristique de
profils transsoniques pour lesquels le taux de pression est surtout réalisé par les ondes de choc.
Le calage important est aussi caractéristiques des coupes de téte et permet d'aligner le bord d'at-
taque avec la direction de la vitesse relative pour garantir une incidence optimale au point de
rendement maximal.

L'écoulement stationnaire sur lequel repose 1'étude aéroélastique est présenté dans la section
suivante.

5.1.2 Ecoulement stationnaire

Nous nous intéressons au flottement de blocage pour lequel une onde de choc droite traverse
le canal inter-aubes. L'intensité du nombre de Mach au niveau de 'onde de choc dépend princi-
palement de la vitesse de rotation et de la position de 'onde de choc dans le canal. La revue des
événements de flottements de la littérature a mis en évidence 1’apparition de ceux-ci pour des
régimes partiels compris entre 75% et 90% de la vitesse de rotation nominale. Par conséquent,
nous retenons une vitesse de rotation de 0.80Nn pour cette étude et nous choisissons un point
de fonctionnement présentant un débit bloqué avec un décollement de la couche limite a 1'aval
de 1'onde de choc sur I'extrados. Le point retenu est présenté sur la plage de fonctionnement de
I'ECL5v1 sur la Fig. 5.2.
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5.1. Conditions de 1'étude
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Figure 5.1 — Profils aérodynamiques a 90% de hauteur de veine de la soufflante ECL5v1 et
caractéristiques géométriques
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Figure 5.2 — Plage de fonctionnement de la soufflante ECLS5v1 et point d'étude choisi pour 1'étude
aéroélastique
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Chapitre 5. Prédiction du flottement transsonique pour une coupe aube a aube de 'ECL5

Nombre de Mach
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Figure 5.3 — Champ de nombre de Mach relatif stationnaire a 90% de hauteur de veine pour le
point bloqué a régime partiel avec décollement de la couche limite obtenu a partir de simulations
Fine/Turbo™ RANS 3D avec modele de turbulence Spalart-Allmaras (€2 = 0.80Nn, m =
33.0kgs~!, m, = 1.15, n;s = 0.66)

Sur la Fig. 5.3 nous tragons le champ de nombre de Mach relatif stationnaire pour une coupe a
90% de hauteur de veine. On observe comme attendu une onde de choc droite dans le canal inter-
aubes et un décollement de la couche limite. Le nombre de Mach isentropique le long du profil
associé a un tel écoulement est présenté sur la Fig. 5.4. On observe une poche supersonique sur
l'intrados a I'aval du bord d'attaque ou le nombre de Mach est constant et environ égal a 1.3. Une
onde de choc droite termine la zone supersonique, faisant chuter le nombre de Mach a environ
0.7 sur la deuxieme moitié de la corde. Sur l'extrados, I'écoulement est subsonique jusqu'a 20%
de la corde puis le nombre de Mach augmente jusqu'a atteindre une valeur maximale de 1.3 a
I'amont de 1'onde de choc.

Pour mener une étude aéroélastique sur cette coupe, nous extrayons le profil des aubes et
générons un maillage 2D plus fin, adapté a la résolution d'écoulements instationnaires. Celui-ci
comporte 849 points autour du profil et 105 points au sein d'un canal inter-aubes dans la direc-
tion normale a la corde. En ajoutant la discrétisation de 1'amont et de 1'aval de la soufflante, le
nombre de points total s'éleve a 106 007 points. Les conditions limites a 'amont (pression totale
relative, température totale relative et vitesse azimutale) et a 1'aval (pression statique) sont en-
suite adaptées pour retrouver une structure d'écoulement comparable aux résultats 3D. Comme
le maillage et le modele de turbulence utilisés diftérent entre les calculs 3D et 2D, 1'objectif du
recalage 2D est d'obtenir un champ qualitativement semblable aux résultats 3D. Le nombre de
Mach isentropique obtenu est présenté sur la Fig. 5.4. On retrouve une poche supersonique sur
l'intrados de nombre de Mach isentropique 1égerement inférieur au cas 3D. La position de 1'onde
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5.1. Conditions de 1'étude
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Figure 5.4 — Nombre de Mach isentropique autour d'un profil 2 90% de hauteur de veine - com-
paraison des résultats 3D stationnaires (Fine/Turbo™, modele de turbulence Spalart-Allmaras)
et du recalage 2D (Turb'Flow, modele de turbulence k-w de Wilcox (1988))

de choc droite est tres similaire a celle prédite par les calculs tridimensionnels, tout comme le
nombre de Mach isentropique le long de l'intrados a l'aval de celle-ci. Sur l'extrados, la position
de I'onde de choc est prédite Iégerement plus en aval par les calculs 2D mais le nombre de Mach
maximal est comparable aux résultats 3D. Le champ 2D reproduit finalement assez fidélement
I'écoulement extrait a 90% de hauteur de veine et peut étre utilis€ comme support pour les calculs
instationnaires.

Une visualisation du champ de nombre de Mach stationnaire 2D est présenté sur la Fig. 5.5.
A l'amont, le nombre de Mach relatif est égal a 0.82 et 1'incidence sur le profil est négative,
égale a —2.4°. A l'aval du bord d'attaque, le nombre de Mach est constant sur l'intrados et vaut
M = 1.23, ce qui se traduit par une interaction faible entre I'onde de choc et la couche limite
(épaississement de la couche limite sans décollement). En revanche, sur l'extrados, le nombre
de Mach augmente le long de 1'extrados jusqu'a atteindre M/ = 1.32 au niveau de 1'onde de choc.
L'interaction avec la couche limite est forte et induit un décollement de la couche limite. L'éten-
due du décollement normalisé par la corde est de 8.3%. Cet écoulement est topologiquement
similaire a 1'écoulement au centre de la tuyere KTH-VM100 étudié dans les deux chapitres pré-
cédents. Le taux de pression associé a cette coupe 2D est m; = 1.10 et le rendement isentropique
vaut 1;, = 0.71. Ces grandeurs sont caractéristiques d'un écoulement bloqué pour lequel la dé-
flexion est faible et les pertes importantes par la contribution d'une onde de choc forte et d'un
décollement de la couche limite. Les aubes étant fortement calées en téte de soufflante, 1'onde
de choc impacte I'extrados sur la deuxieéme moitié de la corde. Dans notre cas, la couche limite
décollée présente un point de séparation au niveau de I'onde de choc et un point de rattachement
pres du bord de fuite. Si le taux de pression diminue, 1'onde de choc avance dans le canal et le
décollement de la couche limite s'étend jusqu'au bord de fuite.
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Chapitre 5. Prédiction du flottement transsonique pour une coupe aube a aube de 'ECL5
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Figure 5.5 — Champ de nombre de Mach relatif stationnaire du point bloqué a régime partiel
avec décollement de la couche limite (€2 = 0.80Nn, 7, = 1.10, n;s = 0.71)

5.1.3 Décomposition d'un mouvement plan

Le flottement transsonique se rencontre généralement selon le premier mode de flexion tridi-
mensionnelle des aubes. Projeté dans un plan aube a aube, ce mode correspond a un mouvement
de corps rigide, c'est-a-dire sans déformation du profil. Dans cette section, nous proposons de
décomposer tout mouvement de corps rigide dans un plan en la somme de trois déplacements
élémentaires. Cette décomposition, couplée a I'utilisation de méthodes linéaires, permet de cal-
culer la contribution de chaque mode sur la réponse aéroélastique et donc d'identifier 1'origine
d'éventuelles instabilités.

Un mouvement de corps rigide d'une aube dans un plan peut étre décomposé selon trois de-
grés de liberté : une translation dans chaque direction du plan et une rotation. La définition du
centre de rotation étant arbitraire, nous choisissons le point situé sur la corde a égale distance
du bord d'attaque et du bord de fuite. L'angle de rotation élémentaire sera noté d6. Le choix des
directions des deux translations est également arbitraire, a condition toutefois qu'elles ne soient
pas colinéaires. Nous choisissons d'utiliser la direction normale a la corde dans laquelle le dépla-
cement élémentaire sera noté dN et la direction parallele a la corde dans laquelle le déplacement
¢élémentaire sera noté d'T'. Les trois mouvements élémentaires sont schématiquement représentés
sur la Fig. 5.6.

Des fluctuations de pression sont générées par la vibration de I'aube selon un mode élémen-
taire. On peut alors calculer le travail extrait par ces fluctuations en les multipliant par la vitesse
locale de vibration des aubes. On obtient ainsi l'ensemble des travaux élémentaires et on no-
tera WV;; le travail des fluctuations de pression générées par le mode j lors de la vibration de
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5.1. Conditions de 1'étude

dN

dé

Figure 5.6 — Décomposition en mouvements élémentaires - les déplacements dN et d'T sont dans
la direction normale et parallele a la corde respectivement

l'aube selon le mode :. Par le principe de superposition, le travail global extrait par le fluide a la
structure est donné par la somme des travaux élémentaires

WNN WNT WN9 dX
W = [dX dY 8] | Wex Wer Wiy | |dY G.1)
Won Wor Whe do

Ainsi, pour connaftre la réponse aéroélastique des profils soumis a un mode de corps rigide
quelconque, trois calculs linéarisés sont suffisants, un pour chaque déplacement élémentaire. La
formule pour obtenir les termes diagonaux est identique a celle présentée dans 1'Eq. (4.8). Pour
calculer les termes extra-diagonaux, on veillera a remplacer dans I'Eq. (4.8) le terme de fluc-
tuation de pression et le terme de fluctuation de vitesse par ceux des déplacements élémentaires
correspondants. A titre d'illustration, pour calculer Wy, le travail des fluctuations de pression
générées par la rotation de 1'aube pendant son déplacement selon N on utilisera 1'équation sui-

vante - _
Who = —T'Psp °S* -1 Vy (5.2)

ou 7T’ est la période temporelle du mouvement, ! Psy 1a fluctuation de pression statique générée
par le déplacement élémentaire df et 'V la fluctuation de vitesse associée au déplacement élé-
mentaire dN.

Concernant la déformée modale de 'ensemble de la roue, une particularité des turbomachines
est la périodicité annulaire qui n'autorise qu'un nombre discret de déphasages entre la vibration
d'une aube et celle de 'aube adjacente (voir Sect. 1.2.2). On a alors une condition de quasi
périodicité entre le comportement d'un canal inter-aubes et de son voisin, c'est-a-dire que la
réponse est identique mais décalée dans le temps du déphasage inter-aubes. Dans le paragraphe
suivant, nous allons nous focaliser sur la réponse aérodynamique a un mouvement de flexion dN
a OND, pour lequel I'ensemble des aubes vibrent en phase.
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Chapitre 5. Prédiction du flottement transsonique pour une coupe aube a aube de 'ECL5

Figure 5.7 — Découpage du profil aérodynamique en trois zones pour le calcul des contributions
locales a la réponse instationnaire

5.2 Analyse locale de contributions locales a la stabilité

Pour un mode donné, les méthodes linéarisées permettent de décomposer la réponse insta-
tionnaire, qui peut étre complexe, en la somme de contributions plus simples. Cette stratégie
consiste a faire vibrer indépendamment différentes zones du profil aérodynamique et a calculer,
pour chaque source, le champ instationnaire résultant. Une telle méthodologie a été utilisée par
Ferrand (1986) pour I'analyse du flottement de blocage en 1D et est étendue ici a un écoulement
bidimensionnel. Le mode de vibration choisi pour cette étude est un mouvement de flexion nor-
mal a la corde (dN) de fréquence réduite k, = 0.1 sans déphasage inter-aubes (OND). Rappelons
qu'en l'absence de déphasage inter-aubes, toutes les aubes vibrent en phase. Ainsi, la section du
canal inter-aubes ne varie pas, contrairement au cas de la bosse vibrante dans la tuyere transso-
nique traité dans le chapitre précédent.

Nous proposons de décomposer le profil en trois zones qui serviront de sources pour la ré-
ponse instationnaire. Ces trois régions, présentées sur la Fig. 5.7, correspondent a I'amont de
I'onde de choc, la zone d'interaction onde de choc / couche limite et 1'aval de I'onde de choc.
Ceci permet de découpler l'excitation locale au niveau de l'interaction onde de choc couche li-
mite des perturbations générées au bord d'attaque et au bord de fuite. Rappelons que 1'onde de
choc bloque le canal et qu'ainsi seules les fluctuations générées a I'amont de la zone supersonique
sont susceptibles de se propager vers I'amont.

Nous avons choisi la référence des phases de maniere a annuler la partie imaginaire de la
vitesse de déplacement associée a la vibration. Ceci implique que seule la partie réelle de la
fluctuation de pression statique participe a la stabilité du profil. Dans notre cas, une partie réelle
des fluctuations de pression positive est associée a un travail déstabilisant sur l'extrados et sta-
bilisant sur 1'intrados. Nous proposons donc de mener 1'analyse de la réponse instationnaire en
s'intéressant principalement a la partie réelle de la fluctuation de pression générée par les dif-
férentes zones. Pour chaque contribution, nous analysons en premier lieu une faible fréquence
réduite (k. = 0.1), ce qui nous permet de compléter les résultats linéarisés avec un raisonnement
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5.2. Analyse locale de contributions locales a la stabilité

700
500
| T
300 e
o
{100 2
1-100 3/05
{300
(«D)
~
500
-700

Figure 5.8 — Partie réelle de la fluctuation de pression - contribution de la région du profil a I'aval
de I'onde de choc (mode dN, k, = 0.1, OND)

quasi-stationnaire. Nous proposons ensuite une étude de sensibilité a des fréquences réduites
plus élevées.

5.2.1 Contribution de 1'aval de 1'onde de choc

Nous nous intéressons dans un premier temps a la vibration de la région a l'aval de 1'onde
de choc (ligne rouge sur la Fig. 5.7). La partie réelle des fluctuations de pression associées a
une telle source sont présentées sur la Fig. 5.8. Comme attendu, on remarque que le niveau des
fluctuations de pression a I'amont de 1'onde de choc est nul car la propagation des perturbations
est limitée vers I'amont aux zones subsoniques. La partie réelle des fluctuations de pression est
importante et positive au niveau du bord de fuite, indiquant une génération d'ondes en phase
avec la vitesse de vibration. Ces ondes impactent 1'onde de choc et entrainent l'oscillation de
celle-ci. Au niveau de l'intrados, I'interaction onde de choc / couche limite répond en phase avec
l'excitation au bord de fuite. En revanche, les niveaux négatifs de la partie réelle des fluctuations
de pression sur l'extrados, bien que moins importants, indiquent une réponse en opposition de
phase. Rappelons que sur I'intrados la couche limite est attachée a 1'aval de 1'onde de choc alors
que le fort gradient de pression adverse sur I'extrados induit un décollement de la couche limite.
Ceci pourrait expliquer le déphasage observé au niveau de la réponse instationnaire.

Concernant la stabilité aéroélastique, 1'interaction onde de choc / couche limite est associée
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Figure 5.9 — Travail normalisé le long du profil - contribution de la région du profil a I'aval de
I'onde de choc (mode dN, k&, = 0.1, OND)

a une contribution fortement stabilisante sur l'intrados et stabilisante mais de moindre ampli-
tude sur I'extrados. Toujours sur I'extrados, a I'aval de la zone décollée, la partie réelle positive
des fluctuations de pression est associée a une contribution déstabilisante. L'intrados contribue
quant a lui toujours positivement a la stabilité. Pour associer a ces observations qualitatives une
information quantitative, nous tragons sur la Fig. 5.9 le travail normalisé le long du profil. L'abs-
cisse représente la coordonnée axiale normalisée par la corde dont la norme est nulle au bord
d'attaque, égale a 1'unité au bord de fuite et dont les valeurs négatives décrivent l'intrados du
profil.

On remarque que la contribution stabilisante associée a l'interaction onde de choc / couche
limite est six fois plus importante sur l'intrados que sur 'extrados. De plus, la contribution sta-
bilisante sur I'extrados est du méme ordre de grandeur que la contribution déstabilisante pres du
bord de fuite, indiquant une contribution globalement marginale sur la stabilité.

Sensibilité a la fréquence réduite

Lorsque la fréquence réduite augmente, la longueur d'onde des fluctuations de pression émises
au bord de fuite diminue et on s'attend a une réponse différente de 1'oscillation de 1'onde de choc.
Sur la Fig. 5.10, nous avons tracé le rapport de la partie réelle de la fluctuation de pression sur
la pulsation pour trois fréquences réduites allant de k. = 0.1 a k, = 0.4. La division par la pul-
sation permet de s'affranchir de la vitesse de vibration qui dépend, pour un déplacement donné,
de la fréquence réduite. La réponse de 1'interaction onde de choc / couche limite sur l'intrados
semble s'intensifier lorsque la fréquence réduite augmente. Sur l'extrados, non seulement la ré-
ponse de la couche limite décollée est plus intense mais elle est aussi plus étendue. On remarque
également que la phase d'oscillation de 'onde de choc est tres différente pour les trois fréquences
étudiées. Pour la fréquence la plus basse (k, = 0.1), I'onde de choc oscille presque en bloc, a
l'exception de la zone d'interaction onde de choc / couche limite décollée sur I'extrados qui est en
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Figure 5.10 — Partie réelle de la fluctuation de pression au niveau de 1'onde de choc en fonction
de la fréquence réduite - contribution de la région du profil a I'aval de 1'onde de choc (mode dN)

opposition de phase par rapport a la vitesse de vibration. Pour la fréquence £, = 0.2, I'oscillation
de 1'onde de choc est pilotée par le décollement de la couche limite décollée (donc en opposi-
tion de phase par rapport a la vitesse de vibration) environ jusqu'au centre du canal. La partie
supérieure de I'onde de choc, du coté de 1'intrados, répond quant a elle en phase avec la vitesse
de vibration. On observe alors un déphasage de 1'oscillation de I'onde de choc au centre de la
veine (voir cercle en traits pointillés). Pour la fréquence la plus haute (k, = 0.4), l'oscillation
de 1'onde de choc est en phase avec la réponse de la couche limite décollée sur toute la hauteur
du canal. Ceci se traduit sur l'intrados par un déphasage entre la réponse de 1'onde de choc et la
couche limite, donc un franchissement de la limite de stabilité.

Concernant le travail associé a une telle variation de fréquence, on peut 1égitimement suppo-
ser que la contribution de 'extrados va s'intensifier alors que celle de l'intrados va diminuer, voire
s'inverser. Pour confirmer cette hypothése, nous tracons sur la Fig. 5.11 le produit du travail par
la pulsation en fonction de la fréquence réduite. Le produit par la pulsation permet de compa-
rer 1'énergie extraite par le fluide durant la méme période temporelle quelque soit la fréquence,
donc indépendamment du nombre de cycles. Sur l'extrados, on remarque effectivement une aug-
mentation de la contribution stabilisante associée a l'interaction onde de choc / couche limite.
Conjointement, 1'étendue de la région stabilisante augmente avec la fréquence. Prés du bord de
fuite, la contribution est de moins en moins déstabilisante lorsque la fréquence augmente mais
les variations sont moins sensibles. Sur l'intrados, la contribution stabilisante maximale est as-
sociée a la fréquence réduite la plus basse. Comme attendu, lorsque la fréquence augmente, cette
contribution diminue. Pour la fréquence la plus haute (k, = 0.4), le niveau de la contribution
stabilisante est quatre fois inférieur a celui associé a k., = 0.1. On observe méme un franchis-
sement de la limite de stabilité et une contribution déstabilisante associée au déphasage évoqué
précédemment. Pour des fréquences encore plus importantes, le travail devrait évoluer vers une
contribution entierement déstabilisante de 1'intrados et une contribution stabilisante plus forte
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Figure 5.11 — Produit de la pulsation par le travail normalisé le long du profil en fonction de la
fréquence réduite - contribution de la région du profil a 1'aval de 1'onde de choc (mode dN)

sur I'extrados. On notera dans ces résultats le role indirect du décollement sur l'extrados qui gé-
nere une forte modification du travail sur l'intrados. Ce sont ces effets indirects qui rendent les
analyses délicates.

5.2.2 Contribution de 1'onde de choc et de I'amont

Nous nous intéressons maintenant a la réponse instationnaire générée par une excitation lo-
cale de I'onde de choc (ligne verte sur la Fig. 5.7). Comme précédemment, la zone supersonique
empéche les fluctuations de remonter a I'amont et seule la région a I'aval de 'onde de choc peut
étre impactée.

La partie réelle des fluctuations de pression dans le canal inter-aubes est présentée sur la
Fig. 5.12. Celle-ci est négative dans l'interaction onde de choc / couche limite sur l'intrados et
l'extrados, indiquant une réponse en opposition de phase des fluctuations de pression par rapport
a la vitesse de vibration des profils. Comme pour le cas précédent, on observe un déphasage
sur l'extrados entre la réponse de la couche limite et les fluctuations de pression au niveau du
bord de fuite. Il en résulte une région a l'aval du bord de fuite ot les fluctuations de pression
répondent en phase avec la vitesse de vibration. Cette région semble localisée a la frontiere
entre le sillage et I'écoulement sain, c'est-a-dire dans la couche de cisaillement. Ceci prolonge
l'effet monodimensionnel associé au canal inter-aubes et guide les ondes émises au niveau de
I'onde de choc. Ces ondes rayonnent a 1'aval, indiquant un mode de propagation passant, mais
I'amplitude est moins importante que celle associée a la contribution du bord de fuite.

Concernant la stabilité, le travail local normalisé est tracé sur la Fig. 5.13. La réponse insta-
tionnaire de l'interaction onde de choc / couche limite est associée a une contribution déstabili-
sante sur l'intrados et stabilisante sur l'extrados. Ces deux contributions ont des niveaux compa-
rables mais la réponse de I'extrados domine, ce qui se traduit par un comportement globalement
stable.
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Figure 5.12 — Partie réelle de la fluctuation de pression - contribution de l'excitation locale de
I'onde de choc (mode dN, &, = 0.1, OND)

L'analyse de la réponse instationnaire associée a une vibration du profil a I'amont de 1'onde de
choc est plus complexe (ligne bleue sur la Fig. 5.7). Des fluctuations de pression sont générées
au niveau du bord d'attaque sous l'effet de variations d'incidence mais aussi le long de 1'extrados
a I'amont de la ligne sonique. Ces perturbations peuvent se propager, sous la forme d'ondes
acoustiques, a 'amont comme a I'aval. Elles s'ajoutent alors aux fluctuations issues de la zone
supersonique et traversent I'onde de choc tout en contribuant a son oscillation.

La partie réelle des fluctuations de pression est présentée sur la Fig. 5.14. Les zones d'interac-
tion onde de choc / couche limite répondent en phase et apportent une contribution déstabilisante
sur l'extrados et stabilisante sur l'intrados. Les fluctuations de pression émises au bord de fuite
sont encore une fois en opposition de phase par rapport a la réponse de la zone décollée sur
l'extrados. A 'amont de la zone supersonique, sur 1'extrados, la fluctuation de pression est en op-
position de phase avec la vitesse d'oscillation. Ceci s'explique par des effets d'incidence associés
a la vitesse relative des profils par rapport a I'écoulement. Lorsque la vitesse du profil est posi-
tive (déplacement de 1'aube vers 1'aval et dans le sens de rotation de la soufflante), I'incidence est
supérieure a l'incidence stationnaire et la pression diminue sur 1'extrados, d'olt une partie réelle
négative et donc une contribution déstabilisante. Un tel effet est moins visible sur l'intrados,
l'accélération associée a une incidence négative étant moins importante que celle associée a une
incidence positive pour un profil cambré.
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Figure 5.13 — Travail normalisé le long du profil - contribution de l'excitation locale de I'onde
de choc
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Figure 5.14 — Partie réelle de la fluctuation de pression - contribution de la région du profil a
I'amont de 1'onde de choc (mode dN, &, = 0.1, OND)
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Figure 5.15 — Partie imaginaire de la fluctuation de pression - contribution de la région du profil
a I'amont de 1'onde de choc (mode dN, k£, = 0.1, OND)

On remarque de plus que la partie réelle de la fluctuation de pression est faible dans la zone
supersonique, indiquant une atténuation de I'amplitude des ondes progressives. Pour confirmer
cette observation, nous tracons sur la Fig. 5.15 la partie imaginaire des fluctuations de pression.
Cette composante, en quadrature de phase par rapport a la vitesse du profil, ne participe pas a
l'extraction de travail mais nous renseigne sur la propagation des ondes acoustiques. On observe
trois lobes d'amplitude importante pres du bord d'attaque qui sont associés a des fluctuations
d'incidence. On remarque que les ondes émises dans la zone supersonique sont fortement amor-
ties et que le niveau a I'amont de 'onde de choc est encore une fois trés faible. L'oscillation
de I'onde de choc est donc probablement induite par des fluctuations de vitesse plutot que de
pression. Pour confirmer cette hypothese, nous tracons sur la Fig. 5.16 'amplitude relative des
fluctuations de pression et de vitesse. On remarque que I'amplitude relative des fluctuations de
vitesse est nettement plus importante a 1'amont de 1'onde de choc que 1'amplitude relative des
fluctuations de pression, ce qui conforte notre hypothese.

Le travail normalisé associé aux fluctuations de pression générées a 1'amont de I'onde de choc
est tracé le long du profil sur la Fig. 5.17. On observe a 1'aval du bord d'attaque, sur l'extrados,
une contribution stabilisante associée aux effets d'incidence. Cette contribution est tres faible
relativement au travail généré dans les zones d'interaction onde de choc / couche limite. Cepen-
dant, on remarque que ces fortes contributions sont opposées a celles associées a l'excitation
locale de 1'onde de choc (voir Fig. 5.13). On s'attend donc a une compensation de ces réponses
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Figure 5.16 — Amplitude relative des fluctuations de pression (2 gauche) et de vitesse (a droite)
dans le canal inter-aubes - contribution de la région du profil a 'amont de I'onde de choc

antagonistes.

Pour confirmer cette hypothese, nous tracons sur la Fig. 5.18 la somme des travaux associés
aux fluctuations générées par 'amont et 1'onde de choc. On observe un effet déstabilisant des
zones d'interaction onde de choc / couche limite d'amplitude comparable sur l'intrados et 1'ex-
trados. On remarque également que la contribution stabilisante associée a 1'effet d'incidence sur
l'extrados a l'aval du bord d'attaque a un poids relatif important. Celle-ci conduit a une valeur
positive de l'intégrale du travail sur l'extrados, bien que faible, indiquant un comportement mar-
ginalement stable. L'intrados est en revanche fortement déstabilisant. Compte tenu de la nature
compensatoire des fluctuations de pression générées par 1'amont du profil et celles générées par
l'excitation locale de I'onde de choc, nous proposons de regrouper par la suite ces deux contri-
butions.

5.2.3 Sensibilité a la fréquence réduite (amont et onde de choc)

Nous nous intéressons maintenant a l'influence de la fréquence réduite sur la réponse ins-
tationnaire associée a la somme des sources "amont" et "onde de choc" (lignes bleue et verte
sur la Fig. 5.7). La fréquence réduite la plus basse (k, = 0.1) a fait apparaitre une contribu-
tion stabilisante significative de 1'extrados a I'aval du bord d'attaque. Grice a un raisonnement
quasi-stationnaire, nous avons pu relier cette contribution a des effets d'incidence. Cependant,
lorsque la fréquence réduite augmente, des effets associés a la vitesse relative du profil par rap-
port a I'écoulement et au temps de réponse de celui-ci peuvent mettre en défaut 'analyse quasi-
stationnaire. Nous tracons sur la Fig. 5.19 la partie réelle des fluctuations de pression a I'amont de
la zone supersonique en fonction de la fréquence réduite. Comme la zone supersonique empéche
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Figure 5.17 — Travail normalisé le long du profil - contribution de la région du profil a I'amont
de l'onde de choc (mode dN, &, = 0.1, OND)
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Figure 5.18 — Travail normalisé le long du profil - contribution des régions "amont" et "onde de
choc" (mode dN, k, = 0.1, OND)
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Figure 5.19 — Partie réelle de la fluctuation de pression a I'aval du bord d'attaque en fonction de
la fréquence réduite - contribution de la région du profil a 'amont de I'onde de choc (mode dN)

les fluctuations générées au niveau de 1'onde de choc de remonter I'écoulement, cette contribu-
tion peut étre enticrement imputée a la région "amont" du profil.

Les résultats obtenus pour les deux premieres fréquences (k, = 0.1 et k, = 0.2) sont tres
semblables. On note toutefois une réduction du niveau des ondes émises a I'amont et une 1é-
gere augmentation de la partie réelle des fluctuations de pression dans la zone supersonique sur
l'intrados pour la fréquence la plus haute (k. = 0.2). La réponse est en revanche franchement
différente pour la fréquence supérieure (k, = 0.4). La partie réelle de la fluctuation de pression
est beaucoup moins forte sur l'extrados et présente un minimum local. Ceci peut étre expliqué
par une superposition destructrice des ondes émises au bord d'attaque de deux aubes adjacentes.
Un tel phénomene n'intervient pas a basse fréquence car les longueurs d'onde sont plusieurs fois
supérieures au pas inter-aube. Une autre différence est le niveau de fluctuation plus important
tres pres du bord d'attaque. Sur l'intrados aussi, on remarque que la fluctuation de pression est
plus forte au bord d'attaque et moins amortie dans la zone supersonique pour la fréquence la
plus haute (k, = 0.4). Ces deux effets peuvent étre associés a I'amplitude de la fluctuation d'in-
cidence qui est proportionnelle a la fréquence réduite (rigoureusement a la vitesse de vibration
du profil).

Si ces différences impactent directement la stabilité de 1'extrados, on s'attend également a
ce qu'elles interagissent avec l'oscillation de 1'onde de choc. Pour vérifier cela, nous tragons sur
la Fig. 5.20 une vue rapprochée de la partie réelle des fluctuations de pression au voisinage
de l'onde de choc. Comme pour la contribution issue de l'aval, on remarque que le niveau des
fluctuations de pression dans les zones d'interaction onde de choc / couche limite augmente avec
la fréquence réduite. Pour les deux fréquences les plus basses (k, = 0.1 et k, = 0.2), la réponse
de l'onde de choc est en phase avec la vitesse de vibration du profil depuis 1'extrados jusqu'a
environ 40% de la hauteur de veine. Un déphasage se produit ensuite et la réponse de 1'onde
de choc devient en opposition de phase avec la vitesse de vibration. Pour la fréquence la plus
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Figure 5.20 — Partie réelle de la fluctuation de pression au niveau de 1'onde de choc en fonction
de la fréquence réduite - contribution des régions "amont" et "onde de choc" (mode dN)

haute (k, = 0.4), l'oscillation de 1'onde de choc est en phase avec la vitesse vibratoire sur toute
la hauteur de veine. Sur l'extrados, il y a ainsi continuité entre la réponse de la couche limite
décollée et celle de 1'onde de choc. L'inverse se produit sur l'intrados ou 1'on peut donc s'attendre
a un franchissement de la limite de stabilité.

Pour quantifier I'influence de la fréquence réduite sur la stabilité, nous tragons sur la Fig. 5.21
le produit de la pulsation par le travail associé aux contributions de I'amont et de 'onde de choc.
Encore une fois, les différences entre les deux fréquences les plus basses sont tres faibles. Seul le
niveau de travail extrait au niveau de I'onde de choc sur l'extrados differe : il est de —2 x 10? pour
k. = 0.1etde —1.5 x 10® pour k, = 0.2. Concernant la fréquence la plus haute (k, = 0.4), on
retrouve sur l'extrados au quart de corde un minimum local de travail, associé a la superposition
destructrice des ondes émises par les bords d'attaque de deux aubes adjacentes. Cela n'affecte pas
laréponse de 1'interaction onde de choc / couche limite décollée dont le travail est identique au cas
k. = 0.2. Sur l'intrados, le travail est positif et d'un niveau significatif dans la zone supersonique
(—0.25 < z/c < 0). On observe ensuite un pic de travail stabilisant puis un franchissement
de la limite de stabilité pour retrouver une contribution déstabilisante de la couche limite. Au
niveau de 1'onde de choc, le niveau de travail minimal est deux fois inférieur a celui enregistré
aux fréquences plus basses. Finalement, si I'augmentation de la fréquence réduite a peu d'effet
sur la réponse aéroélastique de 1'extrados, elle contribue a rendre l'intrados moins déstabilisant.

5.2.4 Somme des contributions locales

Maintenant que 1'effet de chaque contribution a été identifié, nous pouvons nous intéresser
a la somme de celles-ci, c'est-a-dire a la réponse instationnaire associée a la vibration de 1'en-
semble du profil. Nous avons pour cela vérifié que la somme des contributions locales est bien
équivalente a la réponse du profil complet.
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Figure 5.21 — Travail normalisé le long du profil en fonction de la fréquence réduite - somme
des contributions des régions "amont" et "onde de choc"

La partie réelle des fluctuations de pression est tracée sur la Fig. 5.22. On retrouve, depuis
I'amont du bord d'attaque jusqu'a 1'onde de choc, les fluctuations de pression générées a I'amont
de I'onde de choc. Au niveau des zones d'interaction onde de choc / couche limite, I'amplitude
est plus faible que pour chaque contribution, indiquant des effets compensatoires. On observe
une oscillation en phase avec la vitesse de vibration sur l'intrados et 1'extrados. De plus, aucun
déphasage n’apparait entre la réponse de la couche limite décollée et celle du bord de fuite,
contrairement a ce qui a été observé pour chaque contribution. Ceci peut €tre un effet de la
décomposition de la réponse en contributions locales qui font apparaitre des variations de section
absentes de I'excitation globale.

Pour quantifier le poids relatif de chaque région du profil sur la stabilité globale, nous tracons
sur la Fig. 5.23 le travail local normalisé le long du profil. On retrouve les effets d'incidence for-
tement stabilisants sur l'extrados a I'amont de 1'onde de choc. Au niveau de la zone d'interaction
onde de choc / couche limite, 1'extrados présente une contribution fortement instable qui résulte
de la compétition entre la contribution de I'amont (fortement déstabilisante) et les fluctuations
issues de 1'aval (faiblement stabilisantes). Si la contribution de la vibration du profil a I'aval de
I'onde de choc est faible sur l'extrados, elle est en revanche fortement stabilisante sur l'intrados
depuis la zone d'interaction onde de choc / couche limite jusqu'au bord de fuite. Il en résulte
finalement un comportement stable de 1'extrados et de l'intrados garantissant la stabilité aéroé-
lastique du profil.

Lorsque la fréquence réduite augmente, nous avons montré que la contribution de 1'aval est
de moins en moins stabilisant sur l'intrados. Dans le méme temps, la contribution de la vibra-
tion du profil a 'amont de 1'onde de choc est de moins en moins déstabilisante. Pour quantifier
la compétition de ces deux effets contraires sur la stabilité des profils, nous tragons le travail
normalisé le long du profil en fonction de la fréquence réduite sur la Fig. 5.24.

En comparant les deux fréquences les plus basses (k. = 0.1 et k., = 0.2), on observe une

126



5.2. Analyse locale de contributions locales a la stabilité

700
500
T
300 =
o
{100 2
1-100 &
300
(«b]
~
500
-700

Figure 5.22 — Partie réelle de la fluctuation de pression lors de la vibration de I'ensemble du
profil (mode dN, k. = 0.1, OND)
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Figure 5.23 — Travail normalisé le long du profil pour les contributions locales et la vibration de
I'ensemble du profil (mode dN, &, = 0.1, OND)
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Figure 5.24 — Travail normalisé le long du profil lors de la vibration de I'ensemble du profil en
fonction de la fréquence réduite (mode dN)

inversion de la contribution de l'interaction onde de choc / couche limite sur I'intrados et une di-
minution de la contribution déstabilisante de l'extrados. Rappelons qu'entre ces deux fréquences,
les différences de la réponse instationnaire associée a I'amont du profil sont tres faibles (voir
Fig. 5.21). On peut donc sans ambiguité associer le basculement de la contribution de 1'intra-
dos et la diminution de celle de 1'extrados aux fluctuations générées a 1'aval de 1'onde de choc.
Lorsque la fréquence augmente encore, les effets associés a la vibration du profil a I'amont se
traduisent par un minimum local du travail sur I'extrados au quart de la corde et par un évase-
ment de la contribution déstabilisante de l'interaction onde de choc / couche limite sur l'intrados.
Cette derniere contribution présente le méme travail minimal entre les fréquences k, = 0.2 et
k, = 0.4 car les effets de 1'aval et de 'amont sont de signes opposés et d'amplitudes comparables.
Sur l'extrados, le changement de signe de la contribution associée a l'interaction onde de choc /
couche limite est quant a lui imputable exclusivement aux fluctuations a l'aval. Grace au travail
stabilisant sur I'extrados associé aux effets d'incidence, le mode de flexion a OND est finalement
toujours stable pour la gamme de fréquences réduites étudiées.

La méthodologie présentée ici a permis d'identifier le niveau et le signe de la contribution de
différents éléments du profil a la stabilité globale. Une telle étude doit reposer sur un découpage
pertinent du profil en fonction de I'écoulement stationnaire mais aussi de la déformée modale ou
de la fréquence réduite. Ici, cette méthode a permis de mettre en évidence une réponse différente
de I'aval et de I'amont a une variation de la fréquence réduite.

A laval, les ondes rétrogrades auront toujours tendance a s'amplifier a I'approche de 1'onde
de choc par l'effet du blocage acoustique. La contribution de ces ondes dépend donc principa-
lement du déphasage résultant de leur propagation du bord de fuite jusqu'a 'onde de choc. Pour
une vitesse de propagation donnée (c'est-a-dire pour le méme champ porteur), le déphasage est
directement proportionnel a la fréquence réduite. La contribution des ondes rétrogrades varie
donc continfiment avec la fréquence réduite.
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5.3. Analyse aéroélastique locale de la vibration du profil

A T'amont, la variation de la fréquence réduite n'impacte pas la réponse instationnaire en
dessous d'un certain seuil. Une explication possible est que la longueur d'onde des ondes émises
est plusieurs fois supérieure a la corde pour de faibles fréquences réduites. Pour des fréquences
plus hautes, les ondes émises au bord d'attaque de deux aubes adjacentes sont susceptibles de se
superposer et de modifier la réponse aéroélastique. De plus, les effets d'incidence sont, pour le
mode de flexion, proportionnels a la vitesse de vibration, donc a la fréquence réduite, et peuvent
impacter la stabilité des profils lorsque la fréquence augmente.

Le niveau de détail que fournit cette méthode en fait un outil puissant pour 1'identification des
origines des instabilités. Cela nécessite néanmoins une analyse approfondie de chaque contribu-
tion et n'est pas adapté a des études paramétriques pour lesquelles la taille de 1'échantillon peut-
étre tres important. Nous proposons donc dans la section suivante un niveau d'analyse supérieur
permettant d'évaluer l'influence d'un nombre plus important de parametres, en ’occurrence le
déphasage inter-aubes et la déformée modale, sur la réponse aéroélastique des profils.

5.3 Analyse aéroélastique locale de la vibration du profil

Nous proposons dans cette section un deuxieme niveau d'analyse permettant d'étudier l'in-
fluence du diametre nodal et de la déformée modale sur la stabilité. Nous nous appuyons pour
cela sur des calculs LRANS avec la vibration du profil complet et nous analysons localement la
réponse instationnaire de 1'écoulement, en particulier des ondes de choc et des couches limites.

5.3.1 Sensibilité au diameétre nodal du mode de flexion dN

Nous appliquons dans un premier temps cette méthode a 1'étude de 1'influence du diametre
nodal sur le mode de flexion normal a la corde (dN) pour la fréquence réduite £, = 0.1.

L'étude du mode de flexion a zéro diametre, qui correspond a un déphasage inter-aubes nul,
ne présentait pas de variation de la section du canal inter-aubes (voir Fig. 5.25). Si l'on s'inté-
resse a la section des deux canaux inter-aubes encadrant le profil de référence, tous les autres
diametres nodaux font intervenir une variation de la section débitante. Nous nous intéressons
ici aux modes +2ND pour lequel le flottement est souvent rencontré et +4ND qui correspond a
une variation importante de la section débitante (voir Fig. 5.25). Le diamétre nodal +8ND n'est
pas étudié car le déphasage inter-aubes correspondant (0 = 180°) est largement supérieur aux
déphasages mesurés lors d’événements de flottement (voir Tbl. 1.1).

Effet des variations de section débitante

Pour mener cette étude, nous nous appuyons sur l'analyse de I'amplitude et de la phase des
fluctuations de pression plutdt que sur la partie réelle et la partie imaginaire. Pour le cas traité
précédemment (k, = 0.1, OND, dN), nous tragcons l'amplitude et la phase des fluctuations de
pression sur la Fig. 5.26. Sur le champ d'amplitude (Fig. 5.26(a)), on retrouve (i) les trois lobes
pres du bord d'attaque associés aux fluctuations d'incidence, (ii) I'amortissement des ondes de
pression dans la zone supersonique, (iii) le niveau élevé des fluctuations au voisinage de I'onde
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Figure 5.25 — Position relative des aubes adjacentes par rapport au profil de référence (en noir)
aux instants t = 0 et t = T'/4 pour les diamétres nodaux OND (o = 0°), +2ND (o = 45°) et
+4ND (o = 90°)

de choc et dans les zones d'interaction avec la couche limite et (iv) 'effet du sillage qui prolonge
l'effet monodimensionnel associé au canal inter-aubes.

Concernant le champ de phase (Fig. 5.26(b)), les ondes planes émises vers 'amont depuis le
bord d'attaque et vers 1'aval a partir de 'onde de choc présentent peu de variations de phase car
les longueurs d'onde sont élevées. Dans la zone supersonique, les variations sont importantes
dans la direction normale a la corde malgré des longueurs d'ondes plusieurs fois supérieures a
la largeur du canal inter-aube. Ceci traduit donc une interaction d'ondes de sources différentes,
par exemple de l'intrados et de 1'extrados. A 1'aval, on remarque que les fluctuations de pression
statique associées au battement du sillage sont en phase avec celles issues de la couche limite.
Nous pensons que ces fluctuations de pression sont associées aux fluctuations d'entropie plutot
qu'a des ondes acoustiques.

Pour valider cette hypothese, I'amplitude des fluctuations d'entropie est tracée sur la Fig. 5.27.
On remarque que celle-ci est nulle depuis 1'amont des aubes jusqu'a I'onde de choc, indiquant
que les couches limites a I'amont de 1'onde de choc ne générent pas de fluctuations d'entropie. Le
niveau est en revanche important au voisinage de 'onde de choc a cause de l'oscillation de celle-
ci. A l'aval du bord de fuite, on observe deux régions de forte amplitude de part et d'autre de la
position stationnaire du sillage associées au battement des couches de cisaillement a la frontiere
entre le sillage et 1'écoulement sain. Ceci confirme qu'a I'aval du bord de fuite les fluctuations de
pression dans les sillages sont issues de fluctuations d'entropie.

Nous nous concentrons maintenant sur le mode +2ND qui correspond a un déphasage inter-
aubes o = 45°. La position relative des aubes adjacentes par rapport au profil de référence est
présentée en deux instants sur la Fig. 5.25. Le mouvement des deux aubes adjacentes au profil
sont en quadrature de phase, c'est-a-dire que lorsque 1'une passe par sa position moyenne (vitesse
de vibration maximale), l'autre atteint une position extréme (vitesse de vibration nulle). Ceci se
traduit par une fluctuation de la section débitante, donc de la vitesse débitante, dans le canal
inter-aubes.

L'amplitude des fluctuations de pression pour ce diametre nodal est présenté sur la Fig. 5.28(a).
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Figure 5.26 — Amplitude (a) et phase (b) des fluctuations de pression dans le canal inter-aubes
pour un mode de flexion dN de fréquence £, = 0.1 et de diametre nodal OND
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510 -]

Figure 5.27 — Amplitude des fluctuations d’entropie dans le canal inter-aubes pour un mode de
flexion dN de fréquence k. = 0.1 et de diametre nodal OND

Avant toute analyse locale, on observe globalement une amplitude des fluctuations de pression
plus élevée que pour le mode OND (voir Fig. 5.26(a)) alors que la vitesse de vibration est iden-
tique. On peut associer cette augmentation de I'amplitude des fluctuations a la contribution de la
variation de section. Localement, on remarque que les trois lobes au bord d'attaque associés a la
fluctuation d'incidence sont de méme amplitude que pour le mode OND. Ces lobes sont associés
au changement de signe de la fluctuation d'incidence lorsqu'une position extréme est atteinte et
ne sont donc pas affectés par le déphasage inter-aubes. En revanche, I'amplitude des fluctuations
de pression sur l'extrados a l'aval du bord d'attaque est associée a une fluctuation de vitesse. Si
celle-ci est entierement pilotée par les effets d'incidence pour le mode OND, les effets de varia-
tion de section viennent s'ajouter lorsque le déphasage inter-aubes est non nul. Ceci explique
I'amplitude plus importante des fluctuations de pression. Nous avons vu dans la Sect. 5.2.2 que
l'oscillation de 1'onde de choc était pilotée par une fluctuation de vitesse plutdt que de pression.
On observe donc sans surprise une amplitude des fluctuations de pression plus importante pour
le mode +2ND au voisinage de 1'onde de choc ainsi que dans les zones d'interaction avec les
couches limites. Enfin, les fluctuations de pression sont significatives et d'amplitude constante a
l'aval des aubes, indiquant un mode de propagation acoustique cut-on.

Le champ de phase des fluctuations de pression est tracé sur la Fig. 5.28(b). On observe a
I'amont des aubes des fronts de phase constante inclinés par rapport a la direction azimutale.
Ceux-ci sont associés a la propagation d'une onde acoustique rétrograde générée par la vibration
des aubes. Le vecteur d'onde associé est perpendiculaire aux fronts et, selon la convention utilisée
dans ce mémoire, orienté dans le sens des phases croissantes. On remarque ainsi que 1'onde
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acoustique se propage vers 'amont et dans le sens de rotation de la machine (ce qui définit un
diametre nodal positif). Dans la zone supersonique, on retrouve des variations importantes de la
phase dans la direction normale a la corde. Celles-ci peuvent encore une fois s'expliquer par une
interaction entre des ondes de pression émises sur l'intrados et 1'extrados. A 1'aval du bord de
fuite, la région du sillage qui répond en phase avec le battement de la couche limite décollée est
toujours présente mais moins étendue que pour le mode OND (voir Fig. 5.26(b)). Au sein d'un
canal inter-aubes, on observe un déphasage des fluctuations de pression le long de I'onde de choc
alors que les zones d'interaction onde de choc / couche limite sur I'intrados et l'extrados répondent
en phase. Comme l'amplitude des fluctuations de pression a I'amont de 1'onde de choc est plus
faible sur l'extrados que sur l'intrados, ce déphasage pourrait €tre associé a une compétition entre
la fluctuation de vitesse débitante (relativement plus forte pres de l'extrados) et la fluctuation de
pression (relativement plus forte pres de l'intrados). Cependant, le présent niveau d'analyse ne
permet pas d'identifier la source de tels effets (ondes émises au bord de fuite, fluctuation du col
sonique, excitation locale de I'onde de choc, etc...).

Concernant la stabilité, notons que le déphasage de la réponse de l'interaction onde de choc
/ couche limite entre 1'intrados et I'extrados d'une méme aube dépend a la fois du déphasage le
long de I'onde de choc et du déphasage inter-aubes, ce qui ajoute un niveau de complexité par
rapport au mode OND. Le travail local normalisé est tracé sur la Fig. 5.29 pour les modes OND
et +2ND. A I'amont de 1'onde de choc, 1'allure du travail est identique entre les deux modes et
seule I'amplitude est plus importante pour le mode +2ND. Ceci confirme que les mécanismes
associées aux effets d'incidence ne dépendent pas du diametre nodal et sont simplement am-
plifiés. On observe également une amplification de la réponse de l'interaction onde de choc /
couche limite décollée sur l'extrados associée a la fluctuation de vitesse débitante dans le canal
inter-aubes. Ceci conduit a une contribution nettement déstabilisante de 1'extrados. Sur l'intra-
dos, on observe une inversion de la stabilité entre les modes OND et 2ND. Cette inversion est
une conséquence du déphasage de la fluctuation de pression le long de 1'onde de choc. Bien que
I'amplitude des fluctuations de pression soit tres forte pour le mode +2ND, la norme du travail
est comparable au mode OND. Ceci est du a la phase des fluctuations de pression qui est proche
de 90° pour le mode +2ND, ce qui correspond a une vitesse de déplacement presque nulle donc
a un faible échange d'énergie. A l'aval de 1'onde de choc, la réponse de 1'intrados est stabilisante
jusqu'au bord de fuite. Ceci est une conséquence du mode cut-on et apporte une contribution
fortement stabilisante de l'intrados qui compense le travail négatif de 1'extrados, garantissant la
stabilité globale du profil.

Le mode +4ND correspond a la variation de section maximale autour de l'aube de référence
et on s'attend donc a des niveaux d'amplitude plus élevés que pour les deux modes étudiés précé-
demment. Nous tracons sur la Fig. 5.30(a) I'amplitude des fluctuations de pression. On observe
un niveau globalement plus important de 1'amplitude des fluctuations de pression, notamment
dans la zone supersonique, au niveau de I'onde de choc et a 1'aval de celle-ci dans le canal inter-
aubes. A l'aval des aubes, 1'amplitude des fluctuations de pression chute brutalement, indiquant
un mode de propagation acoustique coupé vers l'aval (cuz-off ). On remarque également un niveau
extréemement fort des fluctuations de pression sur l'extrados a I'amont de la zone supersonique,
comparable a celui enregistré au voisinage de 1'onde de choc. Une telle augmentation de I'ampli-
tude de la fluctuation de pression semble trop forte pour €tre uniquement causée par des effets de
variation de section et nous soupgonnons une résonance acoustique dans la direction azimutale.
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Figure 5.28 — Amplitude (a) et phase (b) des fluctuations de pression dans le canal inter-aubes
pour un mode de flexion dN de fréquence k£, = 0.1 et de diametre nodal +2ND (o = 45°)
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Figure 5.29 — Travail local normalisé en fonction du diametre nodal pour un mode de flexion
dN de fréquence £, = 0.1

Nous nous concentrons ici sur la réponse aéroélastique du profil et 1'analyse de ce mécanisme
est traité dans la section suivante.

Le champ de phase des fluctuations de pression est tracé sur la Fig. 5.30(b). On observe a
I'amont des aubes des fronts de phase constante plus inclinés que pour le mode +2ND. Ceci est
une conséquence directe de 1'augmentation du déphasage inter-aubes pour une méme fréquence
réduite. On remarque également que les fronts sont plus rapprochés car la longueur d'onde est
plus courte. Ceci s'explique par une vitesse de propagation moins importante que pour les modes
OND et +2ND car la direction de propagation des ondes est presque alignée avec 1'écoulement
incident. Dans la zone supersonique, les variations de phase dans la direction normale a la corde
sont plus importantes que pour le mode +2ND, peut étre a cause du déphasage plus important
entre I'intrados et I'extrados. Dans les zones d'interaction onde de choc / couche limite, on observe
des variations de phase plus fortes que pour le mode +2ND et un effet du sillage moins marqué.

Concernant la stabilité du profil, nous tracons sur la Fig. 5.31 le travail normalisé le long
du profil pour les trois diametres nodaux étudiés. A I'aval du bord d'attaque sur 1'extrados, on
observe une forte contribution stabilisante associée aux tres fortes fluctuations de pression en-
registrées a I'amont de la zone supersonique. Toujours sur I'extrados, dans la zone d'interaction
onde de choc / couche limite, la contribution déstabilisante est de moindre amplitude que pour
le mode +2ND car la phase est proche de —90° donc presque en quadrature de phase avec la
vitesse de déplacement. C6té intrados, une forte contribution stabilisante est observée dans la
zone supersonique. La contribution de 'onde de choc est fortement stabilisante sur l'intrados
car la phase des fluctuations de pression dans la zone d'interaction onde de choc / couche limite
est proche de 0°, donc quasiment en phase avec la vitesse de déplacement, ce qui correspond a
'échange maximal d'énergie. A I'aval de I'onde de choc, les fluctuations de pression sont forte-
ment amorties a cause des conditions de propagation acoustique et le travail diminue donc de
fagcon monotone jusqu'a atteindre une valeur nulle au bord de fuite.
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Figure 5.30 — Amplitude (a) et phase (b) des fluctuations de pression dans le canal inter-aubes
pour un mode de flexion dN de fréquence k£, = 0.1 et de diametre nodal +4ND (o = 90°)
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Figure 5.31 — Travail local normalisé en fonction du diametre nodal pour un mode de flexion
dN de fréquence £, = 0.1

Cette étude de sensibilité au diametre nodal a permis d'enrichir la compréhension des méca-
nismes gouvernant la stabilité des profils. Un premier résultat est 1'effet relativement faible des
fluctuations d'incidence (mode OND) par rapport aux fluctuations de section débitante (modes
+2ND et +4ND). Ceci est particulierement remarquable sur la réponse des zones d'interac-
tion onde de choc / couche limite. Nous montrons aussi que le prolongement par les sillages
du comportement monodimensionnel associé au canal inter-aubes est moins important lorsque
le diametre nodal augmente. Le déphasage entre le battement de deux sillages adjacents peut
expliquer un tel résultat.

Enfin, nous avons observé une grande dépendance de la réponse aéroélastique aux conditions
de propagation acoustique. Pour le mode +4ND, cela se traduit par un amortissement des ondes
a l'aval de I'onde de choc et une contribution relative moins importante de la région subsonique
de l'intrados (alors que celle-ci est le principal mécanisme garantissant la stabilité pour le mode
+2ND). A I'amont de la zone supersonique, des niveaux étonnamment importants de fluctuations
de pression ont été enregistrés. Une hypotheése envisagée est la contribution d'une résonance
acoustique dans la direction azimutale. Cette hypothese est évaluée dans la section suivante.

Résonance acoustique

Pour le mode +4ND a la fréquence £, = 0.1, 'amplitude des fluctuations de pression est tres
importante a 'amont de la zone supersonique (voir Fig. 5.30(a)). Nous pensons que ce phéno-
mene est lié a une modification des conditions de propagation acoustique a I'amont de la souf-
flante qui conduirait a une résonance acoustique dans la direction azimutale. Ceci impliquerait
une dépendance non seulement au diametre nodal mais également a la fréquence de vibration des
profils. Pour évaluer cette hypothése, nous tracons sur la Fig. 5.32 'amplitude de la fluctuation
de portance associée a la premiere demi-corde de l'extrados. Cette grandeur est représentative
de l'intégrale de 1'amplitude des fluctuations de pression sur l'extrados a I'amont de la ligne so-
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Figure 5.32 — Amplitude de la fluctuation de portance sur l'extrados du profil en amont de la
zone supersonique en fonction du diametre nodal pour différentes fréquences réduites

nique. On observe comme attendu un niveau treés important pour le mode +4ND a la fréquence
k. = 0.1. Ce niveau correspond a un maximum local et est largement supérieur a I'amplitude
observée pour les diametres voisins (+3ND et +5ND). On retrouve un tel comportement pour
une fréquence plus basse (k, = 0.05) mais le maximum d'amplitude correspond cette fois au
mode +2ND. Lorsque la fréquence augmente (£, = 0.2), aucun pic n'est observé et I'évolution
de I'amplitude de la fluctuation de portance est réguliere.

La sensibilité au diamétre nodal et a la fréquence réduite renforcent I'idée d'une origine acous-
tique des fortes fluctuations de pression. Nous savons que chaque diametre nodal est associé a
une fréquence de coupure en dessous de laquelle les ondes acoustiques sont exponentiellement
amorties et au-dela de laquelle elles se propagent avec une amplitude constante. Le franchisse-
ment de cette fréquence de coupure est associé a une résonance acoustique pour laquelle, dans le
cadre d'une analyse linéaire, I'amplitude des fluctuations de pression est infinie. Si la fréquence
utilisée pour 1'étude aéroélastique est proche de cette fréquence de coupure, on s'attend a ob-
server une amplitude des fluctuations de pression exceptionnellement haute. Pour confirmer la
présence d'un tel effet pour le mode +4ND a la fréquence &, = 0.1, nous cherchons a calculer
la fréquence de coupure associée aux ondes rétrogrades émises vers I'amont. D'apres Fang et
Atassi (1993), la fréquence de coupure f.,; s'écrit, en fonction du déphasage inter-aubes o :

co(l—M3)*o
VSE+ (1 — M@)S2 + S M,

27chut = (53)

ou M, et ¢y sont le nombre de Mach et la célérité a I'infini amont et .S, et .S, les composantes du
pas inter-aubes dans les directions colinéaire et perpendiculaire a la vitesse incidente respecti-
vement. Sachant que la soufflante comporte 16 aubes, nous tracons sur la Fig. 5.33 la loi linéaire
reliant la fréquence de coupure au diametre nodal a I'amont de la soufflante. Les fréquences de
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Figure 5.33 — Fréquence de coupure a 1'amont en fonction du diametre nodal

coupure associées aux modes +2ND et +4ND sont k. = 0.0525 et k. = 0.105 respectivement.
Ces fréquences sont tres proches de celles ou une forte amplitude des fluctuations de pression
est apparue (k, = 0.05 et k,, = 0.1 respectivement), ce qui confirme I'hypothése d'une résonance
acoustique.

Réponse de l'interaction onde de choc / couche limite

Pour finir cette étude de sensibilité au diametre nodal, nous nous intéressons a la réponse
instationnaire de la couche limite décollée sur I'extrados pour les modes OND et +4ND.

Le champ stationnaire d'énergie cinétique turbulente dans le voisinage du décollement est
présenté sur le haut de la Fig. 5.34. La zone de recirculation, dont I'étendue est d'environ 8.3%
de la corde, est située entre les points de séparation (S) et de rattachement (R). On observe une
poche d'énergie cinétique maximale a 1'aval de I'onde de choc a partir du point de séparation
et sur une longueur d'environ deux fois I'étendue du décollement. Ce maximum est associé a
la production d'énergie cinétique turbulente dans la couche de fort cisaillement entre la zone de
recirculation et I'écoulement sain. L'énergie cinétique turbulente est ensuite convectée vers 1'aval
par I'écoulement moyen.

Lors de la vibration de 'aube, 1'onde de choc et le sillage associé aux profils oscillent et in-
duisent des fluctuations d'énergie cinétique turbulente. Au centre de la Fig. 5.34, nous avons
tracé le champ de la partie réelle des fluctuations d'énergie cinétique turbulente lors de la vibra-
tion des aubes selon le mode de flexion dN pour le mode OND. On remarque une partie réelle
importante et positive a 1'aval de 1'onde de choc, indiquant une oscillation du point de séparation
de la couche limite et donc un battement de la couche de cisaillement. En revanche, les niveaux
de fluctuation sont tres faibles pres du point de rattachement donc 1'oscillation de celui-ci est
négligeable. La partie réelle des fluctuations d'énergie cinétique turbulente associées au mode
+4ND sont tracée au bas de la Fig. 5.34. On retrouve une forte partie réelle des fluctuations
d'énergie cinétique turbulente au point de séparation et, contrairement au cas précédent, le ni-
veau des fluctuations est maximal a 1'aval de la zone décollée a partir du point de rattachement.
Ces fluctuations sont de plus en opposition de phase par rapport a celles observées au point de
séparation. Cette topologie est caractéristique d'un battement de la zone de recirculation tant en
épaisseur qu'en étendue. Ce mécanisme est donc différent de 1'oscillation en bloc de la couche
limite décollée que nous avons observé pour le cas de la tuyere transsonique soumise a des va-
riations de section débitante (voir Fig. 4.7).
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Figure 5.34 — Energie cinétique turbulente (en haut) et partie réelle des fluctuations d'énergie
cinétique turbulente pour le mode de flexion a OND (au milieu) et a +4ND (en bas) pour une
fréquence £k, = 0.1 - S et R sont les points de séparation et de rattachement de la couche limite

Ce phénomene de battement de la zone de recirculation se comporte comme une source
d'ondes de pression et explique que les fluctuations de pression dans la zone d'interaction onde
de choc / couche limite soient plus fortes lorsque la couche limite est décollée (sur 1'extrados
dans notre cas, voir Fig. 5.30(a)).

L'analyse de sensibilité au diametre nodal a fait apparaitre (1) I'effet dominant des variations
de section débitante par rapport aux fluctuations d'incidence, (ii) une tres forte amplification des
fluctuations de pression lorsque la fréquence d'excitation est proche de la fréquence de coupure
et (iii) une réponse différente de la zone décollée lorsque les fluctuations de vitesse débitante
sont importantes. Dans la section suivante, nous appliquons le présent niveau d'analyse a une
déformée modale différente correspondant a un mode de torsion.

140
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+4ND "

(4

Figure 5.35 — Schéma des positions des aubes lors de la vibration selon un mode de torsion pour
les diametres nodaux OND (a gauche) et +4ND (a droite)

5.3.2 Analyse du mode de torsion d¢

Nous nous intéressons maintenant au mode de torsion pour une fréquence réduite k, = 0.15.
Le choix d'une telle fréquence permet de s'affranchir du phénomene de résonance acoustique
pour le mode +4ND. Le mode de torsion que nous étudions est une rotation de corps rigide du
profil autour du centre de la corde (point situé sur la corde a équidistance du bord d'attaque et
du bord de fuite). Nous présentons sur la Fig. 5.35 la position des aubes au cours de la vibration
selon un mode de torsion pour les diametres nodaux OND et +4ND (o = 90°). Par définition, la
fluctuation de vitesse est en opposition de phase entre la premiere et la deuxieme demi-corde.
De plus, contrairement au mode de flexion, la section débitante du canal inter-aubes fluctue lors
de la vibration sans déphasage inter-aubes (OND). Pour mener I'analyse, nous nous appuyons sur
les résultats obtenus pour le mode de flexion et faisons ressortir les caractéristiques propres a la
torsion.

Mode OND

Pour le mode a zéro diametre, des variations d'incidence et de section sont simultanément
présentes et I'étude indépendante des deux effets n'est pas possible. Nous pouvons en revanche
comparer le niveau d'amplitude des fluctuations de pression avec celles obtenues pour le mode
de flexion. Pour cela, la vitesse de déplacement associée a chaque mode doit étre du méme
ordre de grandeur. Nous choisissons donc un angle de rotation qui garantit la méme amplitude
du déplacement (donc la mé&me vitesse) au bord d'attaque et au bord de fuite. Nous tragons sur
la Fig. 5.36 I'amplitude des fluctuations de pression divisée par la pulsation pour comparer la
réponse des modes dN et df. On observe une allure similaire de 1'amplitude avec des niveaux
plus élevés pour le mode de torsion. Ceci s'explique par la contribution de variation de section
débitante qui s'ajoute, pour le mode de torsion, aux effets d'incidence.

Pour compléter ce résultat, nous tracons sur la Fig. 5.37(a) I'amplitude des fluctuations de
pression dans le canal inter-aubes pour le mode de torsion a OND. On remarque une amplitude
importante au niveau de 1'onde de choc et des interactions onde de choc / couche limite. Sur 1'ex-
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Figure 5.36 — Amplitude des fluctuations de pression divisée par la pulsation le long du profil
pour les modes dN (k. = 0.1) et df (k, = 0.15) sans déphasage inter-aubes (OND)

trados, a I'aval du bord d'attaque, on observe des fluctuations de pression significatives associées
aux effets d'incidence. Dans la zone supersonique, les ondes émises a partir du bord d'attaque
sont fortement amorties, de maniere semblable a ce qui a été observé pour le mode de flexion.
A l'aval de la soufflante, peu de fluctuations de pression sont enregistrées au niveau des sillages.

Pour continuer 1'analyse, nous tracons sur la Fig. 5.37(b) la phase des fluctuations de pres-
sion pour le méme mode (df, k. = 0.15, OND). On observe un léger déphasage entre la réponse
des deux zones d'interaction onde de choc / couche limite. Pres du bord de fuite sur l'intra-
dos, on observe de brusques changements de phase qui peuvent €tre associés a la superposition
destructrice de deux ondes acoustiques. Toujours au niveau du bord de fuite, on remarque une
discontinuité de la phase des fluctuations de pression entre la réponse du sillage (—90°) et celle
de la couche limite décollée sur l'extrados (—180°). Ceci semble indiquer que l'oscillation du
sillage est associé a la rotation du profil plutdt qu'au battement de la couche limite décollée. Pres
du bord d'attaque, la phase est tres différente de ce qui a été€ observé pour le mode de flexion
(voir Fig. 5.26(b)). Pour expliquer ces différences, nous nous appuyons sur un raisonnement
quasi-stationnaire justifié par la faible valeur de la fréquence réduite.

Pour le mode de flexion, les effets d'incidence sont associés a la vitesse relative du profil par
rapport a I'écoulement. Cette vitesse est maximale lorsque le profil est dans sa position station-
naire et la fluctuation d'incidence est donc en phase avec la vitesse de vibration (voir Fig. 5.38).
Comme la fluctuation de pression est en opposition de phase par rapport a la fluctuation d'in-
cidence (une augmentation de 1'incidence induit une diminution de la pression), la phase des
fluctuations de pression sur l'extrados est proche de —180° (zone rose/orange sur la Fig. 5.26(b)).

Pour le mode de torsion, la fluctuation d'incidence est associée a la variation du calage des
profils (voir Fig. 5.38) et est donc en quadrature de phase par rapport a la vitesse de vibration.
Les fluctuations de pression associés aux effets d'incidence sont donc elles aussi en quadrature
de phase par rapport a la vitesse. Ceci se traduit par une phase des fluctuations de pression proche
de —90° sur I'extrados (zone verte sur la Fig. 5.37(b)).

Concernant la stabilité des profils, la principale différence avec le mode de flexion est due a
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Figure 5.37 — Amplitude (a) et phase (b) des fluctuations de pression dans le canal inter-aubes
pour un mode de torsion df de fréquence k, = 0.15 et de diametre nodal OND
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Figure 5.38 — Incidence (fleches colorées) a 1'amont du profil en trois instants pour les modes
dN (a gauche) et d6 (a droite)

'opposition de phase de la vitesse de part et d'autre du centre de torsion. Les fluctuations générées
par 'onde de choc impactent I'intrados sur la premiere demi-corde et 1'extrados sur la deuxieme
demi-corde. Les fluctuations de vitesses correspondant a ces deux zones d'impact sont donc en
phase pour le mode de torsion alors qu'elles étaient en opposition de phase pour le mode dN.
Ainsi, alors que les contributions de 'extrados et de I'intrados ont tendance a se compenser pour
le mode de flexion, elles s'ajoutent pour le mode de torsion a OND. Pour confirmer cela, nous
tracons sur la Fig. 5.39 le travail normalisé le long du profil. Comme attendu, nous observons
une contribution du mé€me signe sur l'intrados et sur 1'extrados associée a 1'onde de choc, alors
que les contributions sont opposées pour le mode de flexion. On remarque de plus que la norme
du travail associé aux ondes de choc est identique pour le mode de flexion et de torsion, alors que
I'amplitude des fluctuations de pression associées au mode de torsion est plus importante (voir
Fig. 5.36). Ceci indique un déphasage du comportement instationnaire de 1'interaction onde de
choc / couche limite entre les modes dN et df qui conduit a un échange d'énergie plus efficace
pour le mode de flexion.

Mode +4ND

Nous nous intéressons maintenant au mode +4ND (o = 90°) qui correspond a une forte varia-
tion de la section débitante. Contrairement au mode de flexion ou la section débitante augmentait
ou diminuait simultanément sur toute la longueur du canal inter-aubes, le mode de torsion est
associé a une fluctuation de section débitante en opposition de phase entre les deux extrémités
du canal inter-aubes (voir Fig. 5.35).

Nous tracons sur la Fig. 5.40(a) I'amplitude des fluctuations de pression associées au mode
+4ND. On remarque que les niveaux sont largement supérieurs a ceux obtenus pour le mode
sans déphasage inter-aubes. Ceci s'explique par des variations de section plus importantes qui
induisent une fluctuation de la vitesse débitante. L'amplitude est trés importante au voisinage de
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Figure 5.39 — Travail local normalisé le long du profil pour les modes dN (k. = 0.1) et df
(k. = 0.15) sans déphasage inter-aubes (OND)

I'onde de choc et dans les zones d'interaction onde de choc / couche limite puis décroit rapide-
ment a l'aval de la soufflante, indiquant un mode de propagation acoustique coupé (cut-off). Les
fronts d'amplitude constante sont presque orthogonaux a la corde, ce qui indique une propaga-
tion monodimensionnelle associée au canal inter-aubes et prolongée par les sillages. A I'amont de
I'onde de choc, on observe pres de I'intrados de fortes fluctuations de pression alors que celles-ci
sont fortement amorties pour le mode OND. Sur I'extrados, les fluctuations de pression sont tres
faibles dans la zone supersonique a I'amont de I'onde de choc. Cette topologie rappelle la struc-
ture des fluctuations de pression dans la zone supersonique observée pour le mode de flexion a
+2ND et de fréquence k. = 0.1 (voir Fig. 5.28(a)). A I'amont de la ligne sonique, un niveau de
fluctuation important est obtenu qu'on peut associer aux effets d'incidence résultant du cumul
d'une variation du calage par la rotation des aubes et d'une fluctuation de vitesse débitante par
la variation de section. Enfin, a I'amont de la soufflante, I'amplitude des fluctuations de pression
est constante. Ceci correspond a un mode de propagation cut-on car la fréquence d'excitation
(k. = 0.15) est supérieure a la fréquence de coupure associée au mode +4ND (%, = 0.105, voir
Fig. 5.33).

La phase des fluctuations de pression est tracée sur la Fig. 5.40(b). On retrouve a 1'amont de
la soufflante les fronts de phase constante associés aux ondes rétrogrades émises vers 1'amont et
dans le sens de rotation de la machine. Les ondes émises dans la zone supersonique a partir de
l'intrados au bord d'attaque présentent tres peu de variation de phase car leur vitesse de propaga-
tion est tres rapide, en U + ¢, ce qui correspond a une tres grande longueur d'onde. La phase des
fluctuations de pression est constante le long des ondes de choc ce qui indique une oscillation
en bloc de celles-ci dans chaque canal inter-aubes. De plus, les couches limites répondent en
phase avec l'oscillation de I'onde de choc. On remarque également que I'évolution de la phase
ne présente pas de discontinuité dans le canal inter-aubes, contrairement au mode OND. Ces
discontinuités de la phase sont associées a une superposition destructrice d'ondes acoustiques et
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Figure 5.40 — Amplitude (a) et phase (b) des fluctuations de pression dans le canal inter-aubes
pour un mode de torsion df de fréquence k. = 0.15 et de diametre nodal +4ND (o = 90°)
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Figure 5.41 — Travail local normalisé le long du profil pour les diameétres nodaux OND et +4ND
et un mode de torsion df de fréquence réduite k. = 0.15

se produisent si les ondes ont une amplitude comparable. Ici, les fluctuations de pression émises
par le battement de 1'onde de choc et des couches limites dominent et sont donc peu susceptibles
d'interagir avec les autres sources (sillage, bord de fuite, etc...).

Pour analyser le comportement aéroélastique des profils, nous tragons sur la Fig. 5.41 le tra-
vail le long du profil pour les modes OND et +4ND. On observe une contribution fortement
stabilisante de 1'oscillation de I'onde de choc sur l'intrados et une contribution fortement désta-
bilisante de I'oscillation de I'onde de choc sur l'extrados. Ceci est une conséquence directe du
déphasage entre deux canaux inter-aubes adjacents. Nous avons en effet observé un battement
en bloc de l'onde de choc au sein de chaque canal inter-aubes. Dans le cas du mode +4ND,
les réponses associées a deux canaux voisins sont en quadrature de phase et elles peuvent donc
générer deux contributions opposées, ce que nous observons ici. La somme du travail associé
aux interactions onde de choc / couche limite sur l'intrados et 1'extrados est donc finalement nul.
Les autres contributions du profil déterminent alors le sens de 1'échange d'énergie. Sur l'extra-
dos, a l'aval du bord d'attaque, les fluctuations d'incidences se traduisent par un travail positif,
donc la contribution est stabilisante. Sur 1'intrados, a l'aval du centre de rotation (z/c < —0.5),
on observe une contribution stabilisante croissante jusqu'au bord de fuite. Ce résultat peut sur-
prendre car l'amplitude des fluctuations de pression décroit dans cette zone (voir Fig. 5.40(a)).
Il provient d'une évolution décroissante de la phase depuis 90° (échange minimal d'énergie) en
x/c = —0.5 jusqu'a 0° (échange maximal d'énergie) au bord de fuite ainsi que d'une augmenta-
tion de la vitesse de déplacement. Finalement, les zones subsoniques garantissent la stabilité du
profil car les contributions des ondes de choc s'annulent. Une telle compensation n'est cependant
pas garantie pour toutes les fréquences d'excitation et I'apparition d'une instabilité aéroélastique
pour une fréquence différente n'est pas a exclure.

Il ressort finalement de cette analyse que les fluctuations de pression associées au mode de
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torsion sont supérieures a celles observées pour le mode de flexion dN. Ceci s'explique par les
fluctuations de section débitante (présentes des le mode OND) et la variation de I'évolution de la
section débitante (lorsque le déphasage inter-aubes est non nul). Il résulte de ces mécanismes un
niveau trés important des fluctuations de pression pour le mode +4ND pour lequel ces variations
sont maximales. A la fréquence étudiée k, = 0.15, les contributions des interactions onde de
choc / couche limite se compensent et la réponse aéroélastique est stable.

Cette section a permis, a travers un niveau d'analyse plus élevé, de traiter 1'influence du dé-
phasage inter-aubes pour les modes de flexion dN et de torsion. Le travail associé au mode de
flexion tangent a la corde d'T est négligeable car les fluctuations de vitesses sont paralleles a
la surface du profil sur I'intrados et l'extrados et n'a donc pas été traité. Nous retiendrons de
cette analyse locale appliquée a la vibration d'un profil complet qu'elle permet d'identifier les
régions du profil ot I'échange d'énergie entre le fluide et la structure est maximal. L'évolution de
ces contributions en fonction de la fréquence, du diametre nodal ou de la déformée peut rensei-
gner sur les mécanismes physiques associés mais ne garantit pas l'identification de leurs sources.

A travers ce chapitre, nous avons proposé deux méthodologies pour comprendre les origines
des instabilités aéroélastiques de type flottement transsonique. Ces méthodes reposent sur des
calculs LRANS et ont été appliquées a une coupe aube a aube a 90% de hauteur de veine de
la soufflante transsonique ECL5v1. Le premier niveau d'analyse s'appuie sur le principe de dé-
composition pour exciter indépendamment les différentes zones du profil. La contribution de
chaque région sur la stabilité globale peut alors étre clairement identifiée. Cela nécessite un
travail d'analyse important, difficile a entreprendre si le nombre de parametres est élevé. Le
deuxieme niveau d'analyse s'intéresse a 1'analyse locale de la réponse instationnaire de 1'écou-
lement lorsque l'ensemble du profil vibre. Si l'identification des sources n'est pas garantie, ce
niveau permet l'exploration d'un plus grand nombre de parametres. Un troisieme niveau, sou-
vent rencontré dans la littérature, consiste a étudier l'influence de nombreux parametres sur le
coefficient d'amortissement du profil (voir par exemple Waite et Kielb (2016)). Ceci permet
notamment d'identifier les points de fonctionnements instables mais ne donne aucune informa-
tion sur la cause du flottement. Ces trois niveaux sont complémentaires et doivent étre utilisés
conjointement. On peut par exemple imaginer une large étude paramétrique permettant d'iden-
tifier une zone d'instabilité, puis une analyse locale de 1'excitation du profil complet mettant en
évidence la stabilité relative des différentes régions et enfin une décomposition en excitations
locales pour identifier les sources de l'instabilité. La localisation des sources peut ensuite guider
une nouvelle conception des aubes visant a supprimer ou a amplifier l'instabilité (modification
locale de la cambrure, de la position de 1'épaisseur maximale, etc ...). Elle peut également servir
de support a la mise en place d'une technique de controle par actionneurs piézoélectriques.
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Conclusions et perspectives

L'étude de la réponse instationnaire de l'interaction onde de choc / couche limite soumise a
une vibration a guidé ce travail de these. Cette démarche s'est appuyée sur la modélisation et la si-
mulation des écoulements transsoniques décollés. Une application de ces travaux a été proposée
a travers 1'étude aéroélastique d'une premiere maquette de I'ECLS, une soufflante transsonique
dédiée a la compréhension des instabilités en turbomachine.

Dans le premier chapitre, nous avons rappelé le fonctionnement général d'un turboréacteur
et les régimes d'écoulements rencontrés dans les soufflantes transsoniques. Du fait du diametre
importante de celles-ci, nous avons vu que les écoulements sont de nature tres différente en fonc-
tion de la hauteur de veine et du point de fonctionnement. Nous nous sommes ensuite intéressés
aux problématiques des interactions fluide-structure dans le cadre des turbomachines. Contraire-
ment a I'aérodynamique externe ou les structures sont isolées (tablier de pont, aile d'avion), nous
avons vu que le comportement aéroélastique d'un profil dépend fortement des aubes adjacentes.
Les contraintes imposées par le conduit annulaire sur la propagation des ondes acoustiques ont
aussi été évoquées car elles conditionnent la réponse aéroélastique de la roue. Nous avons en-
suite présenté les différents types de flottement rencontrés en soufflante en fonction du point
de fonctionnement et de I'écoulement stationnaire. Pour conclure ce premier chapitre, nous nous
sommes appuyés sur les considérations précédentes et 1'état de 1'art pour concevoir une premiere
version de I'ECLS en s'appuyant sur des arguments aérodynamiques et aéro€lastiques.

Le chapitre 2 s'ouvre sur une revue des méthodes prédictives pour la simulation numérique
des écoulements et des interactions fluide-structure. La stratégie de couplage faible, qui consiste
a simuler la réponse instationnaire du fluide générée par la vibration de la structure (connue a
priori), est bien adaptée aux problématiques rencontrées en turbomachine et a été utilisée dans
cette these. Concernant la modélisation des écoulements, les incertitudes liées a la méthode nu-
mérique étant significatives, il nous a paru indispensable de présenter les choix retenus dans ce
travail en termes de discrétisation du domaine physique d'une part et de modélisation des écou-
lements transsoniques turbulents d'autre part. Une attention particuliére a été portée a la modéli-
sation de la turbulence dans le cadre de la fermeture des équations de Navier-Stokes moyennées
au sens de Reynolds. Nous avons présenté les différents modeles utilisés dans ce travail en ap-
puyant sur les spécificités et les limites de chacun d'entre eux. Nous avons ensuite proposé une
critique plus générale des modeles reposant sur I'hypotheése de Boussinesq.
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La derniere section de ce chapitre s'est intéressée a la régularisation d'un modele de tur-
bulence, c'est-a-dire a rendre dérivable les opérateurs mathématiques non dérivables que 1'on
retrouve dans les termes correctifs et limiteurs. Ce traitement, appliqué avec succes, doit per-
mettre de lisser les variations spatio-temporelles trop franches des variables turbulentes.

Le chapitre 3 s'est intéressé a la simulation des écoulements stationnaires transsoniques dé-
collés. Une revue de littérature a permis de mettre en évidence les caractéristiques de I'interaction
onde de choc / couche limite, en I’occurrence une compétition entre de multiples échelles spa-
tiales et temporelles ainsi que I'oscillation naturelle de I'onde de choc qui peut étre couplée a la
respiration du décollement de la couche limite.

Un banc expérimental constitué une tuyere transsonique et dont les résultats ont permis la
validation des méthodes numériques, a ensuite été présenté. Il comprend notamment une bosse
oscillante dédiée aux études aéroélastiques des écoulements transsoniques décollés.

Dans un troisieme temps, des simulations bidimensionnelles de l'interaction forte onde de
choc / couche limite ont été menées pour évaluer la capacité prédictive des méthodes utilisées
dans le cadre d'un décollement central stationnaire induit par I'onde de choc. Le coefficient de
pression a la paroi est correctement prédit par les méthodes numériques mais 1'évolution de la
taille du décollement central en fonction du point de fonctionnement n'est pas reproduite par les
simulations, a cause d'une forte interaction avec les décollements de coin. Pour simuler les décol-
lements de coin, des simulations tridimensionnelles ont été entreprises. Les résultats indiquent
une faible sensibilité du modele original de Wilcox aux gradients de pression adverses, qui se tra-
duit par une sous-estimation de la taille des décollements. Les correctifs et limiteurs introduits
dans la nouvelle formulation augmentent la sensibilité aux gradients de pression adverses et
conduisent a une surestimation de la taille des décollements de coin, donc a une sous-estimation
du décollement central par des effets de blocage supersonique. Parmi les pistes explorées pour
améliorer les prédictions, la suppression du terme correctif de 'anomalie jet plan/jet cylindrique
augmente la fidélité des résultats, alors que l'effet du limiteur de viscosité turbulente est négli-
geable.

Dans le quatrieme chapitre, nous nous sommes intéressés a la prédiction de la réponse ins-
tationnaire de l'interaction onde de choc / couche limite. Les résultats obtenus a partir de simu-
lations bidimensionnelles montrent un bon accord avec les relevés expérimentaux et confirment
que, pour des déplacements représentatifs d'un événement de flottement, la réponse de 1'écoule-
ment ne dépend pas de 1'amplitude de 1'excitation.

Un autre résultat marquant est la réponse instationnaire de la turbulence en présence d'un
décollement ou d'un fort épaississement de la couche limite. Dans ces deux cas, les fluctua-
tions associées aux échelles turbulentes interagissent avec 1'écoulement principal et impactent
la stabilité aéroélastique. Ceci implique, au niveau de la modélisation, de résoudre la réponse
instationnaire des variables turbulentes.

La validation des méthodes numériques a ensuite permis une étude de sensibilité a la fré-
quence réduite qui a fait ressortir un point de fonctionnement aéroélastiquement instable. Une
technique de contrdle, reposant sur la génération d'ondes de pression rétrogrades, a ensuite été
proposée et validée avec succes sur 1'événement de flottement rencontré.

L'étude des mécanismes responsables du flottement en soufflante transsonique a été I'objet
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du chapitre 5. La stabilité d'une soufflante étant largement pilotée par le comportement aéroélas-
tique en téte des aubes, nous nous sommes appuyés sur des simulations bidimensionnelles d'une
coupe aube a aube a 90% de hauteur de veine. Nous avons ensuite développé deux méthodes
dédiées a la compréhension des origines des instabilités. Un premier niveau d'analyse consiste
a étudier localement les effets de la vibration du profil sur la réponse instationnaire de 1'écoule-
ment. Il permet de traiter des études paramétriques de taille raisonnable et d'identifier ainsi les
conditions d'apparition du flottement. Un second niveau d'analyse reposant sur le principe de su-
perposition a été présenté. Il consiste a décomposer la réponse instationnaire de 1'écoulement en
la somme de contributions associées a des excitations locales du profil. Ceci permet d'identifier
sans ambiguité les sources d'une instabilité aéroélastique mais nécessite une analyse approfon-
die inadéquate pour une large étude de sensibilité. Ces deux méthodes complémentaires ont été
appliquées a 1'étude du flottement de blocage en fonction de la fréquence réduite, du déphasage
inter-aubes et de la déformée modale. Nous avons ainsi montré que la contribution des variations
d'incidence a l'oscillation de 1'onde de choc est négligeable devant les variations de section dé-
bitante. Un balayage en déphasage inter-aubes a ensuite mis en évidence une amplification des
fluctuations de pression lorsque la fréquence d'excitation est proche de la fréquence de coupure.
Au niveau de l'interaction onde de choc/limite, nous avons identifié deux topologies de batte-
ment du décollement, un déplacement de corps rigide lorsque 1'oscillation de I'onde de choc est
faible et une variation de 1'étendue du décollement lorsque les fluctuations sont importantes.

Une part importante de ce travail a été consacrée a la validation des méthodes numériques
pour 1'étude du flottement et a la confirmation de phénomenes physiques. Nous avons notam-
ment montré 1'importance du blocage acoustique sur la réponse instationnaire de 1'onde de choc
et montré que les fluctuations associées aux échelles turbulentes impactent la stabilité aéroélas-
tique lors d'une interaction forte onde de choc / couche limite. En s'appuyant sur les méthodes
développées et validées, deux résultats importants ont émergé de ces travaux.

Le premier apport de cette theése est la conception d'un dispositif de contrdle actif des insta-
bilités aéroélastiques. Ce dispositif repose sur la génération d'ondes de pression rétrogrades qui
impactent 1'onde de choc. Ces ondes remontent 1'écoulement et sont amplifiées a 1'approche de
I'onde de choc. Ainsi, méme si I'amplitude a la source est faible, I'amplification par le blocage
acoustique permet aux ondes d'imposer leur phase a 1'oscillation de I'onde de choc. Si la phase
est choisie pour étre stabilisante, cette technique peut tre utilisée pour contrdler une instabilité
de type flottement transsonique.

Une seconde contribution est le développement d'une méthodologie pour l'identification des
origines du flottement. Celle-ci repose sur une analyse locale de la réponse instationnaire de
I'écoulement. Elle permet dans un premier temps d'identifier les conditions conduisant au flot-
tement et d'isoler les plus critiques en analysant 1'échange local d'énergie entre le fluide et la
structure. Sur les quelques points retenus, une décomposition de la vibration du profil en une
somme d'excitations locales peut ensuite €tre entreprise pour identifier les régions pilotant 1'in-
stabilité.

Enfin, ce travail ouvre de nombreuses pistes de recherche sur la modélisation de la turbulence,
le controle du flottement et la conception de I'ECLS.

Concernant la modélisation de la turbulence, des progres ont été faits sur la prédiction sta-
tionnaire des décollements de coin mais les écarts avec les résultats expérimentaux sont encore
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Conclusions et perspectives

significatifs. Si les correctifs évalués dans cette thése se sont intéressés a l'anisotropie de la turbu-
lence, une meilleure description temporelle peut étre apportée par des modeles a trois équations
reposant sur la relaxation de la viscosité turbulente. Ces modeles pourraient a la fois étre éva-
lués sur la prédiction stationnaire des décollements de coin et sur la réponse instationnaire de
l'interaction onde de choc / couche limite.

La technique de contrdle du flottement proposée dans ce travail appelle une validation expé-
rimentale sur le banc KTH-VM100. L'oscillation de la bosse et la rotation de la came elliptique
devront étre utilisées simultanément pour confirmer l'effet des ondes rétrogrades sur la stabilité
aéroélastique. Les conditions de déclenchement du systeme de contrdle n'ont pas été abordées
dans ce travail et représentent un autre défi. La technique devra ensuite €tre adaptée aux machines
tournantes, notamment en évaluant la réponse d'une roue en vibration a des ondes tournantes gé-
nérées a l'aval (par exemple au niveau du bord d'attaque du redresseur).

Pour la conception de I'ECLS, des calculs instationnaires tridimensionnels doivent étre me-
nés pour confirmer les résultats obtenus pour une coupe de téte. L'influence du jeu sur la réponse
aérodynamique et aéroélastique devra également étre évaluée. Concernant le flottement trans-
sonique, 'effet des ondes acoustiques réfléchies a 'amont au niveau de I'entrée d'air et a 1'aval
au niveau du redresseur devra €tre étudié. Pour dessiner une soufflante susceptible d'entrer en
flottement, les méthodes présentées dans le dernier chapitre pourront étre appliquées a d'autres
déformées modales faisant intervenir des modes composés. Ces éléments, ainsi que les études
de tenue mécanique et d'interactions rotor/stator réalisées au sein du laboratoire, devront étre
intégrés au processus de conception de I'ECLS.
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Annexe A

Développement d'un outil pour la conception
et 'analyse d'une roue 1solée

Un outil a spécialement été développé pour guider la démarche de conception. Cet outil
reprend la procédure généralement rencontrée dans la littérature en 1'adaptant aux contraintes
existantes. En particulier, dans le cadre de la conception de I'ECLS, la géométrie de la veine est
imposée par le banc alors que c'est un degré de liberté lors de la conception d'un moteur. La
vitesse de rotation a également été fixée pour répondre aux contraintes précédemment détaillées
(voir Sect 1.3.1). Un tel outil doit permettre d'une part de produire une géométrie 3D de la roue
au point nominal a partir des performances aérodynamiques et d'autre part de calculer la plage
de fonctionnement d'une géométrie donnée.

A.1 Conception au point nominal

Afin de produire une géométrie 3D répondant a des criteres précis au point nominal, plusieurs
étapes sont nécessaires. Premi¢rement, il convient de trouver, connaissant I'écoulement a I'amont
de la roue (grandeurs totales et vitesse en entrée), I'écoulement a 1'aval de la roue satisfaisant
les performances aérodynamiques attendues. Une fois I'écoulement a 1'aval connu, I'objectif est
de concevoir une roue permettant d'obtenir cet écoulement, notamment grace a des relations
empiriques.

A.1.1 Calcul de I'écoulement aval

La premiere étape de conception d'une turbomachine consiste a trouver un écoulement ré-
pondant aux objectifs aérodynamiques. Nous traiterons dans ce mémoire le cas d'une roue isolée
pour plus de simplicité. Nous supposons connu I'écoulement a I'amont de la roue, en termes de
grandeurs totales et de vitesse absolue. En particulier, pour une soufflante aspirant a I'air libre,
les grandeurs totales sont généralement égales aux grandeurs atmosphériques et la vitesse abso-
lue est purement axiale. De plus, en 1'absence de distorsion, I'écoulement est uniforme dans la
direction radiale. Au passage de la roue, 1'écoulement est dévié et sa pression totale augmente,
généralement de maniere non uniforme dans les directions radiale et azimutale.
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Annexe A. Développement d'un outil pour la conception et 1'analyse d'une roue isolée

Pour calculer 1'écoulement a 1'aval de la roue en fonction du rayon, nous utilisons 1'équation
de continuité ainsi que 1'équation de bilan de la quantité de mouvement dans la direction radiale,
aussi appelée équation de 1'équilibre radial

Equation de I'équilibre radial

L'équation de I'équilibre radial s'obtient en écrivant les équations de Navier-Stokes en coor-
données cylindriques puis en conservant uniquement 1'équation de bilan de la quantité de mou-
vement dans la direction radiale. On obtient alors 1'équation suivante

ov,. v, Vg v, ov,. Ug ~ 10p
ot +UTW+?% UV, __—___+V[]+fr (Al)

0z r por
ol v,, vy et v, sont les trois composantes de la vitesse, p la pression du fluide, p sa masse vo-
lumique, v/[...] I'ensemble des forces visqueuses et f,. la projection radiale de la résultante des
forces volumiques. Pour le calcul de 1'écoulement loin des aubages et en dehors de la couche
limite, nous pouvons négliger les forces volumiques et les effets visqueux

=0 u[.]=0 (A2)

De plus, nous nous intéressons a un écoulement stationnaire et axisymétrique donc les compo-
santes de la vitesse ne dépendent ni du temps ni de la direction azimutale
ov,. ov,.
=0 =0 A3
ot 00 (A.3)
En dehors des aubages, la composante de la vitesse radiale est faible devant la norme de la
vitesse, on peut donc négliger uniquement les termes d'ordre 1 et 2
ov, ov,
v =0 v =0 A4
=5, e (A.4)

L'équation de I'équilibre radial devient alors

2
—v _ _10p
= (A.5)

Compte tenu des hypotheses réalisées, la solution stationnaire implique que les forces centri-
fuges soient équilibrées par le gradient de pression radial.

En ajoutant une équation pour la conservation du débit masse 772, on obtient le systeme suivant

d_ U
(i; " (A.6)
Ge=2mrpuv,

Pour résoudre ce systéme, nous réécrivons dans un premier temps le systeme d'équations (A.6)
pour obtenir une expression des rayons et de la pression en fonction du débit

dp __pY;
dm ™ 27r?pu,
a1 (A.7)

dm 27T pU
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A.1. Conception au point nominal

On peut alors intégrer ces équations entre le moyeu (i = 0) et le carter (m = Mgmont)- La
pression statique au moyen étant a priori inconnue, une méthode itérative doit €tre utilisée pour
trouver la pression statique au moyeu garantissant que le rayon calculé en téte soit égal au rayon
du carter. Pour intégrer les équations du systeéme (A.7), nous utilisons la conservation de la
rothalpie le long d'une ligne de courant qui s’écrit

1 1
htrg — 592?"5 = htrl — 5927"% (AS)

ou hy, est l'enthalpie totale relative, () la vitesse de rotation de 1'aube, r le rayon de la ligne de
courant et les indices 1 et 2 correspondent aux stations de calcul a I'amont et a 1'aval de la roue
respectivement. De plus, nous prenons en compte les pertes réalisées a travers la roue lors du
calcul de la pression totale relative

1
Dir2 = Pri1 — EPWIQW (A9)

ol py, est la pression totale relative, 17 la vitesse relative a I'amont de la roue et w un coefficient
de pertes obtenues grace aux corrélations empiriques de Lieblein (1959a).

Ce coefficient de pertes permet d'estimer les pertes de profil et celles générées dans les
couches limites au moyeu et au carter mais ne tient pas compte des pertes dues au tourbillon
de jeu.

Calcul de la géométrie

Une fois I'écoulement a I'amont et a 1'aval de la roue parfaitement connu, il convient de cal-
culer la géométrie de la roue qui produira cet écoulement. En premier lieu, nous vérifions si la
déflexion que nous voulons imposer a 1'écoulement est réaliste. En effet, la compression du fluide
s'accompagne d'un gradient de pression adverse défavorable qui tend a faire décoller la couche
limite sur les aubages si la cambrure est trop importante. Lieblein et al. (1953) étudient 1'évolu-
tion des pertes de profil en fonction d'un parametre représentant l'intensité de la diffusion dans
le canal inter-aubes, le facteur de diffusion D. IIs observent une faible croissance linéaire des
pertes avec le facteur de diffusion jusqu'a une valeur D = (.6 et une croissance exponentielle au
dela. Cette valeur constitue donc un premier critere a respecter. Dans un deuxiéme temps, pour
garantir la plus grande plage de fonctionnement de part et d'autre du point nominal ou pour ob-
tenir un rendement important au point nominal, il faut connaftre l'incidence avec laquelle placer
le profil par rapport a 1'écoulement pour obtenir le minimum de pertes, aussi nommée incidence
optimale. De plus, le fluide n'est pas parfaitement guidé par les aubages et un écart, souvent
appelé déviation, existe entre 'angle du métal au bord de fuite du profil et I'angle de 1'écoule-
ment. L'incidence optimale et la déviation dépendent principalement du nombre de Mach, de la
solidité et de la cambrure des profils. Lieblein (1959b) a extrait des corrélations pour ces gran-
deurs, a partir de différents profils d'aubes et pour de nombreuses conditions géométriques et
d'alimentation.

A.1.2 Calcul de la plage de fonctionnement

Lors de la phase de conception d'une turbomachine, il est important de connaitre, au moins
approximativement, I'étendue de la plage de fonctionnement. Dans le cas de la conception de
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I'ECLS, cela permet par exemple de s'assurer d'un taux de pression supérieur aux pertes du
banc a faible vitesse de rotation. Pour calculer les points de fonctionnements a différents dé-
bits et vitesses de rotation, la procédure de conception est inversée. Au lieu de concevoir une
roue satisfaisant des critéres aérodynamiques, nous calculons, a partir d'une géométrie donnée,
I'écoulement obtenu a I'aval de la roue. On utilise pour cela des corrélations empiriques simi-
laires a celles utilisées dans la phase de conception mais valable pour des incidences différentes
de l'incidence optimale. La variation du débit est obtenue en faisant varier la vitesse axiale en
entrée, a grandeurs totales constantes.

A.2 Validation de I'outil de calcul au point nominal

La méthode de calcul développée repose sur de nombreuses hypotheses :

— les pertes liées aux ondes de choc sont ignorées

— Il'impact du tourbillon de jeu (pertes, sous-déflexion) n'est pas modélisé

— les pertes de profil ne prennent pas en compte la vitesse radiale dans le canal inter-aubes.
Pour vérifier la validité de cet outil, nous proposons de comparer le profil radial de 1'écoulement
a l'aval de la roue avec des résultats numériques obtenus a partir de simulations stationnaires 3D
RANS.

Nous nous intéressons a un écoulement transsonique a travers une soufflante fonctionnant
sans jeu. Cette configuration permet d'évaluer 1'erreur réalisée en ne prenant pas en compte les
pertes par ondes de chocs dans les canaux inter-aubes. La soufflante considérée est composée
de 16 aubes dont le diametre en téte est de 50cm. Le rapport R,,oyeu/ Rearter (tip to hub ratio
dans la littérature anglophone) est constant dans la direction axiale et égal a 0.4. Au nominal, la
vitesse de rotation est imposée a 9980rpm et le taux de pression visé a 30.7kgs est de 1.339.

Des simulations RANS 3D ont été réalisées pour valider I'outil de conception. Les calculs
ont été réalisés avec le logiciel FineTurbo, le modele Spalart-Allmaras est utilisé pour traiter la
turbulence, le schéma spatial utilisé est décentré amont (upwind dans la littérature anglophone)
avec une reconstruction aux interfaces du second ordre et un limiteur de Van Leer (1974).

Une vue de face d'un quart de la soufflante est présentée sur la Fig. A.1 ainsi qu'un champ de
nombre de Mach dans une coupe a aube a 75% de hauteur de veine. On note la présence d'une
poche supersonique sur l'extrados pres du bord d’attaque terminée par une onde de choc droite.

Le Tbl. A.1 présente les performances prédites par I'outil 1D et les résultats numériques du
calcul 3D. Compte tenu des hypotheses réalisées, on constate un bon accord entre les résultats
numériques et les prédictions de 1'outil de conception. Les rendements obtenus sont compa-
rables mais le taux de pression et I'accroissement de température totale sont significativement
surestimés. Les plus faibles valeurs obtenus par les résultats numériques sont certainement dues
a la présence des couches limites au moyeu et au carter qui limitent la hauteur de veine effective.

Les grandeurs intégrales telles que les performances aérodynamiques ne permettent pas, a
cause d'éventuelles compensations, d'évaluer sans ambiguité les prédictions de I'outil 1D. Pour
cette raison, nous proposons de comparer le profil radial de certaines variables aérodynamiques
prédit par 1'outil et celui obtenu par les calculs 3D. Nous choisissons pour cela quatre variables
qui permettent, en 1'absence de vitesse radiale, de définir entierement I'écoulement : la pression
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Figure A.1 — Vue de face de quatre aubes de la soufflante utilisée pour la validation et champ de
nombre de Mach relatif a 75% de hauteur de veine

Tableau A.1 — Performances aérodynamiques prédites par 1'outil 1D et les calculs RANS 3D

i [kgs™] 1] AT; [K] M [-]
outil 1D 30.7 1.339 27.6 0.925
calculs 3D 30.7 1.321 26.0 0.933
écart 1.4% 6% 0.8%

totale (ou, indifféremment, le taux de pression), la température totale et les composantes axiale
et azimutale de la vitesse absolue. Ces grandeurs sont présentées en fonction de la hauteur de
veine sur la Fig. A.2. On remarque que la surestimation du taux de pression et du travail occupe
toute la hauteur de veine et est a premiere vue constante. Pour trouver l'origine de ces différences,
nous avons tracé 1'évolution de 1'angle relatif avec la hauteur de veine. Si de larges différences
sont présentes a 10% de hauteur, un trés bon accord est observé dans la moitié supérieure de I a
veine (y/h > 50%), indiquant que les corrélations sur I'écart flux-profil sont performantes. La
prédiction de la vitesse axiale est également de bonne qualité, avec toutefois des gradients moins
forts que ceux obtenus numériquement.

Finalement, 1a bonne prédiction de la vitesse axiale et de 1'angle relatif, au moins dans la partie
supérieure de la veine, semblent indiquer que les composantes de la vitesse de I'écoulement sont
correctement prédites. La surestimation de taux de pression pourrait provenir d'une mauvaise
prédiction des pertes de profil par les corrélations empiriques. La confrontation de résultats
numériques en cascade, dans le domaine de validité des corrélations, permettrait de poursuivre
lI'analyse. Nous jugeons toutefois la qualité des prédictions suffisantes pour une premicre étape
de conception et une telle analyse ne sera pas menée dans le cadre de ce travail.
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Figure A.2 — Taux de pression 7;, accroissement de température totale A7}, angle relatif 3 et
vitesse axiale v, a I'aval en fonction de la hauteur de veine, comparaison des prédictions de 1'outil
1D avec les résultats d'un calcul 3D RANS

A.3 Validation des performances hors nominal

Un de nos objectifs est de concevoir une soufflante pouvant opérer sur une plage de fonction-
nement significative. Sil'estimation des performances au point nominal est relativement aisée, il
en va tout autrement en s'éloignant de celui-ci. Lorsque l'incidence diminue, des ondes de chocs
droites apparaissent dans le canal inter-aubes, augmentant les pertes et pouvant méme bloquer
le débit. A I'inverse, lorsque l'incidence augmente la couche limite s'épaissit sous 1'effet du gra-
dient de pression adverse jusqu'au décollement. La prédiction des performances hors nominal
est rendue difficile par ces phénomenes locaux. Nous proposons donc d'évaluer la performance
de notre outil pour différentes vitesses de rotation et en faisant varier le débit.

La plage de fonctionnement prédite par I'outil 1D est comparée avec des résultats numériques

158



A.3. Validation des performances hors nominal

1.40 35
— 100NN
1.35¢ 30!
130l ™ 80NN
' — 50NN 25¢
1.25¢
— T 20t
— 1.20+ =
£ & 15t
1.15t <
1.10 10r
1.05} =1

Lo —a5 20 25 30 35 20 915 20 235 30 35 20
m [kg.s'] m [kg.s7']

Figure A.3 — Taux de pression et accroissement de température totale réalisés a travers une roue
1solée - comparaison des prédictions de 1'outil de conception (traits pleins) avec des résultats
numériques 3D (cercles)

sur la Fig. A.3.

On retrouve, a la vitesse de rotation nominale, une nette surestimation par 1'outil 1D du taux
de pression et de 'accroissement de température totale. Lorsque le débit approche du débit de
blocage (1 = 32.5kg s71), une chute brutale de taux de pression est obtenue par les calculs 3D.
Dans I'outil de conception, aucun critére n'a été€ implémenté pour évaluer le débit de blocage ce
qui explique I'évolution linéaire du taux de pression dans cette zone.

A gauche du point de fonctionnement nominal I'évolution prédite par 1'outil 1D résulte de la
combinaison de deux lois :

— le taux de pression augmente avec la déflexion, qui augmente linéairement avec l'inci-

dence

— les pertes augmentent exponentiellement avec 1'incidence (évolution donnée par les cor-

rélations empiriques)

Ces deux effets ont pour conséquence un fort gradient négatif du taux de pression pres du point
nominal, ou les pertes sont faibles, puis, lorsque le débit diminue, le gradient diminue également
jusqu'a atteindre une valeur nulle a 7 = 28.5kg s~ !. Au dela de ce plateau, le taux de pression
chute a cause de I'augmentation rapide des pertes. Les calculs 3D montrent quant a eux un
gradient constant jusqu'au débit minimal 7 = 27.0kgs~!, débit en deca duquel les calculs ne
convergent pas vers une solution stationnaire. Ceci peut s'expliquer par la nature transsonique
de 1'écoulement a cette vitesse de rotation. En effet, une onde de choc apparait sur 1'extrados et
modifie les conditions d'alimentation (en particulier 1'incidence) de 1'aube adjacente. Ceci peut
retarder le décrochage du profil et expliquer la différence de tendance entre les prédictions de
I'outil 1D et les résultats numériques.

Pour une vitesse de rotation {2 = 0.80Nn, la surestimation du taux de pression et de l'accrois-
sement de température totale est moins importante qu'a la vitesse nominale. Le débit de blocage
est pour ce régime égal a 32.5kgs~!. A bas débit, l'outil 1D prédit un gradient nul de taux de
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pression a 32.5kg s~ mais l'absence de résultat stationnaire a ce débit ne nous permet pas de
comparer cette valeur aux résultats numériques.

Pour une vitesse de rotation {2 = 0.50Nn, 1'écoulement est enticrement subsonique et I'accord
entre les prédictions de l'outil 1D et les résultats numérique est excellent, sur le taux de pression
comme sur l'accroissement de température totale. Cette observation semble indiquer que la prin-
cipale source d'erreur a haut régime de rotation vient de la nature transsonique de 1'écoulement.

Finalement, la confrontation de l'outil de conception et de calculs 3D a permis de dresser les
conclusions suivantes :

— les prédictions sont de tres bonne qualité a régime partiel lorsque 1'écoulement est sub-

sonique, permettant ainsi de vérifier l'opérabilité de la machine a basse vitesse ;

— le taux de pression et 1'accroissement de température totale sont surestimés de plus en

plus fortement lorsque la vitesse de rotation augmente.

Dans le cadre de la conception d'un turboréacteur, un tel outil de pré-dimensionnement doit
étre capable de correctement prédire le taux de pression et le rendement atteints au point no-
minal. II est alors souhaitable de prendre en compte une physique plus complete (par exemple
en modélisant I'effet des ondes de choc), voire d'utiliser des reégles empiriques, ou corrélations,
obtenues sur des configurations antérieures.

En ce qui concerne ces travaux de these, la vocation de I'outil de pré-dimensionnement est
d'explorer la plage de fonctionnement, principalement a basse vitesse, pour garantir 1'opérabi-
lité du rotor pour des conditions de fonctionnement représentatifs de atterrissage (= 5S0Nn). Le
programme présenté satisfaisant cet objectif, 'amélioration de la prédiction au régime nominale
n'a pas été entreprise.
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